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INTRODUCTION

L avion A330-200 est un biréacteur gros porteur, moyen et longue-courrier, il bénéficie des
technologies les plus modemes et notamment des commandes de vols électrigue. Airbus a
choisi de "équipe de moteurs géneérale. Electric CF6-80"1 développe en coopération avec
Snecma.

Ce mémoire comporte quatre chapitres classé comme suite :

Chapitre 1 : Généralité sur "avion.

Ce chapitre présent des généralités sur 'avion A330-200 ou nous avons défimi son historique,
Ses caractéristiques ainsi gu'une description générale de sa structure,

Chapitre 2 : description générale du stabilisateur vertical.

Ce chapitre présente une étude générale du stabilisatenr vertical de A 330-200 ainsi que les
différents types d’assemblage des piéces.

Chapitre 3 : étude technologique et fonctionnelle du stabilisateur vertical.

Ce chapitre présente une ¢tude détaillée de chaque élément de la structure et la méthode de sa
conception, sa construction et son fonctionnement.

Chapitre 4 : maintenance.

Ce dernier chapitre présent des généralités sur la maintenance structurale de la 330-200. 11
présente aussi les dommages possibles du stabilisateur vertical,






CHAPITRE I - GENERALITE SUR L AIRBUS 4330200

+ - LI Historique de U'avion A 330-200 :

L'Airbus A330 est un avion de ligne long-courrier de grande capacité construit par
l'avionneur européen Airbus. Il partage son programme de développement avec I'Airbus A340
avec la différence qu'il s'attaque directement au marché des avions biréacteurs.

L*A330 partage avec cel appareil le fuselage et les ailes. fuselage qui lui-méme est en
grande partic emprunté & I"Airbus A330 tout comme le cockpit dont la conception est

partagée avec 'A320.
En Mai 2006, un total de 574 A330 ont étés commandés dont 413 déja livrés.

[.”A330-200 fut présenté au public le 31 Mars1992, il réalise son premier vol durant le
mois de Novembre de la méme année.

Caractéristiques technigues de 'AIRBUS A 330-200 ;

Type d'avion : Avion de ligne
Construciteur : Airbus

Annéde de premier vol @ 1992

Fquipage : 2 pilotes + équipage commercial
Envergure : 60,304m

Longueur ; 58,8m

H auteur : 17.40m

Surface des ailes : 361,63m*

Diametre du fuselage : 5.64m

Masse & vide : 120000 Kg
Masse maximale au décollage : 233000Km
Vitesse de croisiere ; 480 Neeuds — Mach 0,82 (environ 888 Km/h)

Vitesse Max : 492 Neeud — Mach 0,85 (environ 911 Km/h)
Poussée unitaire © 303-320 KN
Plafond opérationnel : 41100 Ft (environ 12530m)

Capacité ; 253 3406 passagers
Motorisation : 2réacteurs générale électrique CF6-80 E1 de 32700 kg

de poussee (66870 Lbs).

¥

"\\ 3 "\I



CHABITRE T - GENERALITE SUR T AIRBES A330-200

{ONE - PARTIE ARRIFRE
- DU FISELAGE

ALLE

BOTE PEFUSELAGE

STABILEATEUR
HORLIOWTAL

PYLINEDE
MOTEUR

MOTEUR L
. I._@

HEZ - PARTIE AVANT

Figure I.1 : Structure d’avion A330-200.
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Figure 1.2 : Dimension du Pavion A330-200.
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CHAPITRE | GENERALITE SUR L'AIRBUS A330-200

I.2.Le fuselage :
1.2.1.pénéralité :

Le fuselage constilue la structure principale de I'avion et ses fonctions sont extrémement
variées.ll contient les passagers, le fret, les équipements électroniques de navigation et de
communication, les circuits mécaniques, électriques, hydrauliques ou pneumatiques des
commandes et les canalisations des systémes de conditionnement d’air, parfois 1l supportc ou
contient les moteurs et le train d’atterrissage.

Le fuselage d’avion est soumis au cours du vol a de multiples et nombreux efforts

» Efforts de flexion (verticale et horizontale)
# Lfforts de torsion

» Efforts de résistance a la pressurisation

» Efforts localisés (impact 4 ' atterrissage)

La structure est constituée de cadres soit usinés appelés cadre fort soit de cadres pliés
ou cadres tollés reliés par des lisses et des pi¢ces de renforts notamment dans les zones ou les
efforts sont importants comme par exemple "accrochage du train d’atterrissage (voir figure
1.3)

A.Les couples (cadres) :

Les couples sont les éléments transversaux qui donnent la forme extéricure du
Fuselage. Tls assurent la rigidité transversale, ils sont aussi rapprochés les uns des autres que
possible, Ils sont numérotés par ordre croissant de I'avant vers I"arriere.

B. Les lisses »

Les lisses sont les éléments longitudinaux nommées raidisseurs du revétement.Leur
nombre est variable d*un avion & un autre. Elles sont fixées au revétement :
* Par collage dans les zones de faibles contraintes.
* Par rivetage dans les zones de fortes contraintes ou par les zones soumiscs a
la carrosion (partie inférieure du fuselage).

Matériaux employés :

* Duralumin AU4G1 dans la partie supérieure (Traction).
* Zicral AZ5GU dans la partic inférieure (compression).

. Le revétement ;

Le revétement est un revétement travaillant, constitué en geénéral de panneaux
préconstitués, assemblés par rivetage, collage ou soudage sur les couples.

Matériaux employés ;

* Duralumin AU4G1 dans la partie supérieure (' I'raction).
* Zicral AZ5GU dans la partie inférieure (compression).
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Revétement
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Figure L3 : Structure de fusclage.

L.2.2. Description du fuselage :

Le fuselage de I'A/RBIJS A330-200 a une structure semi monocogue qui constitue les
composants principaux suivant : (voir figure [.4 etl.5).

¥ Nez- partie avant du fuselage.
¥ TFuselage d’avant.

» Partic arriére du fuselage.

¥ (CoOne- partie arri¢re du fuselage.

A. Partie avant du fuselage (Neg) :

La partie supérieure de I'ensemble inclut le cockpit et la cabine. La partie plus inférieure
de I'ensemble inclut le compartiment de train d’atterrissage avant et la soute €lectronique. Le
radome est attaché sur la face avant de FR/ (Frame).

Le cockpit, la cabine et la soute électronique sont dans la zone pressurisée. La pression
de cloison étanche vers I'avant, sépare le radéme de la zone pressurisée, est installée & FR/.
Des cadres résistants de pression sont installés dans la partic inférieure du fuselage d’avant.
Ces cadres séparent le compartiment de train d’atterrissage avant de la zone pressurisce.

B. Fuselage d’avant :

La partie supéricure de I'ensemble contient une partie de la cabine et une partie de
compartiment des passagers, la partie inférieure de I'ensemble contient la soute avant. Tout le
[uselage avani est dans la zone pressurisée.



C. Partie arviére du fuselage :

Le fuselage central s'étend de FR38 & FR34. La partie supéricurc de |'ensemble
contient une partie de la cabine. La boite de centre d’aile, le compartiment de train
d’atterrissage principal et le compartiment hydraulique sont dans la partic inféricure de cet
ensemble.

La cabine, le plancher, la partie centrale de la voilure et le compartiment du train
d’atterrissage principale constituent les parties pressurisées.

L.a boite de centre d'aile est installé entre FR4(0) et FR47. La structure se prolonge a
travers la largeur de fuselage inféricur. Le compartiment de train d’atterrissage principal est
installé entre FR47 et FR33.2.

Une quille de faisceau est installée dans le fond du fuselage inférieur et s’étend de FRIY
aFR 532
Elle garde la résistance de la structure longitudinale du fuselage inférieur et absorbe
les charges de recourbement de fuselage.

Le capot de carénage de ventre du fuselage est installé du cété externe de la partie
plus inférieure du fuselage central.cette partic cst une prolongation au fuselage inférieur et
contient la climatisation et I équipement de serviludes hydrauligues.

D. Partie arriére du fuselage :

Le compartiment supérieur de cette partie confient une partie de la cabine et la porte
arri¢re Passager / équipage, et la partie inférieure contient la soute arriére, la porte arriére du
compartiment fret ¢t une grande porte pour le fret. Toute la partie arrigre du fuselage est dans
la zone pressurisée.

E. Partie arriére du fuselage (Cione) :

Le Céne est la partie arriére du fuselage s’étend de FR80 2 FR 103. Les panneaux du
revétement supérieurs arriére de FR76 sont également une partie du cone (partie arricre du
fuselage). La cloison étanche arriére de pression est installée 3 FR80. La partie du cone fait
partie du secteur du fuselage qui n’est pas pressurisé.

Les stabilisateurs vertical et horizontal sont installés avec un ajustage de précision sur
le cone arrigre du fuselage. Le stabilisateur horizontal est installé entre FRS7 et FRYJ. Quatre
ferrures de fixation de céne arriére sont installées auf/R9..

Unité de puissance auxiliaire (Auxiliary Power Unit (APU)) est installée entre FR9S
et FRIDI. Le compartiment de (APU) est une zone indiquée feu. Les renforts en métal
séparent les murs 3 I'épreuve du feu de revétement du céne, qui est fait en alliage
d’aluminium. La pariie supérieure du compartiment de (APU) a un plafond fort et deux
longerons qui sont augmentés la force mécanique du compartiment de (APL).

Les ferrures de fixation de (APU) sont installées aux deux longerons, I'entrée d’air de
(APU) est installée entre FR92 et FR94, | extrémité arriére du cone de FR103, est un capat
de carénage pour I’échappement de (APU) qui est construit en métal de feuille.
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Figure 1.4 : Composants du fuselage.
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3. Aile
I.3. L. Généraliré :

Les voilures constituent le systeme sustentateur principal de 'avion. Elles présentent
un plan de symétrie confondu avec celui de I'avion.
(Voir fig1.7).

Les ailes sont les éléments principaux de la cellule qui permettent a I'avion de prendre
appui sur I"air et de se maintenir en vol. Elles sont épaisses et arrondies a I"avant, plus fines a
I’arriére, mais presque plates en dessous : ce profil spécial permet a I'air de s5’écouler plus
rapidement au-dessus de I'aile qu’au-dessous de celle-ci, lorsque |'avion est en vol, elles sont
soumises 4 des contraintes en flexion et en torsion.

Elles supportent :

» |es commandes de vol.

¥ Les dispositifs hypersustentateurs.
¥ Les aérofreins, les spoilers.

#  Les moteurs.

Elles permettent sur beaucoup d'appareils, la fixation du train d'atterrissage, des
moteurs ainsi que le logement des réservoirs (carburant)

Les ailes supportent les forces qui permettent de maintenir l'avion en vol. Sous leurs
effets, les ailes ont lendance 4 se courber vers le haut. Ainsi, 'extrados (partie supérieure de
l'aile) est chargé en compression, tandis que l'intrados (partie inférieure) est charge en
traction. On utilise donc pour l'extrados un alliage d'Aluminium de la série 7000 pour ses
bonnes aptitudes en compression et en stabilité. On utilise pour lintrados. un alliage
d'Aluminium de la série 2000, car plus tolérant, a la fatigue et aux dommages. Les bords
d'attaque, les bords de fuite et les volets des ailes, sont en matériaux composites.

L exirados

Bord de
tuite de
Tale

Profil L intrados



CHAPITRE | - GENERALE

]

lengeren principal

- 3
/ seblimour vorticel

nervure emplanture

Figure 1.6: Structure de Iaile.

Armatures
Panneau de principales &
: arriers
revétement supérieur
Nervure
Longeron gauchel . |

avanl s, droite 1

Pannican de _
reveétement Longeron
Zgt |
inférieur coni

Figure L.7 : Plan central.,



CHAPITRE 1 - GENERALITE SUR L' ATRBUS A330-24))

L3.2, Description de Uaile :

I.’aile de I'avion A330-200 est une struclure continue qui passe par le fuselage entre
les FR40 et FR 47. (Voir figures 1.8, 1.9, L10).

L'élément fort de l'aile est le longeron principal, Tl supporte la majorité des
contraintes en flexion, c’est une poutre placée dans le sens de I"envergure, qui va de
I"'emplanture jusqu’au bout de 'aile.

Il peut y voir un ou plusieurs longerons dans une aile. Dans certaines ailes, les
constructeurs placent un faux longeron semblable au longeron principal, il n’est pas rattaché a
Pemplanture, il assure la rigidite.

La résistance d’un longeron est proportionnelle au carré de son épaisseur: cela
explique pourquoi les longerons des ailes cantilever vont en s’amincissant depuis
Pemplanture, oi la concentration des charges est la plus grande, jusqu’au bout d’aile, ou les
charges sont les moindres.

Les nervures placées perpendiculairement aux longerons, servent & donner une forme
a Taile, & transmettre les efforts du revétement aux longerons et & maintenir la séparalion
entre les longerons.Elles peuvent occuper la corde compléte de l'aile ou seulement une
portion. Le type de construction utilisé est fait de toile de métal.

Elle se compose de trois parties :

7 Le plan central (Zone 140).
#» L’aile externe gauche (Zone 500).
» L’aile externe droite (Zone 600).

* Plan ceniral :

Le Plan central est installé dans le fuselage central entre les FR4( et FR47, on peut
retrouver :

Longerons d’avant, centraux et arriére (aux FR40, 42 ct 47
respectivement).

Panneau de revétement supérieur et inférieur.

Deux armatures principales. {aux FR40 et 47),

Lin ensemble de 54 tiges intégrales de fibre de carbone.

Nervure gauche 1 et nervure droite 1.

YVYVYY W

l.e Plan central a des attachements avec les ailes externes (droit et gauche) par la
nervure gauche 1 et la nervure droite 1.

* Aile externe !

Chaque aile externe inclut :
Boite d aile.

Saumon {I"extrémité d’aile).

Bord d’attaque et dispositif de bord d’attaque.
Bord de fuite et dispositif de bord de fuite.

L i R
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a. Boite d*aile :

La structure principale de chaque aile externe est la boite d’aile qui effile de la racine
d’aile au saumon. Ses longerons avant et arriére s’ élendent de STAY et $T.A2556, Le longeron
avant a des joints 4 STA82] ct a STAI798 et le longeron arriére a des joints & STAS68 et &
STAI1768. e longeron central s”étend de STAO & STATS7.

La boite d’aile 4 39 nervures, bien que les nervures soient continues entre les longerons,
les nervures RIB2 & RIBII sont faites en deux parties (pour permettre ['installation du
longeron central). Chacun des fonds supérieurs de la boite d’aile 4 quatre panneaux de
revétement qui se prolongent en avant du longeron avant et & 'arriére du longeron arneére. La
structure du bord de fuite est attachée par ces projections aux longerons avant et arriere.

Les lisses donnent la force aux panncaux de revétement de dessus et de bas. La boite
d’aile a deux réservoirs de carburant intégraux el un réservoir de passage Trente trois
panneaux de revéiement inférieur donnent I’accés aux réservoirs.

La boite d’aile 4 également des fixations pour :

Le bord d’attaque ct le dispositif de bord d’attaque.
Le saumon el la dérive.

L.e bord de fuite et le dispositif de bord de fuite.

Le pylone de support moteur.

Le train d’atterrissage principal.

YWY YWY

b. Extrémité de aile :

L’extrémité de I'aile et le montage de la winglet sont installés 4 la nervare RIB39. On
retrouve aussi deux panneaux d’accés installés sous le joint d’aile incliné 4 winglet.

¢. Bord d’attaque et les dispositifs du bord d’attaque :

Le bord d’attaque est situé & "avant entre le longeron avant et le caisson d’aile. 1l
inclut 1’ intérieur et Iextérieur du bord d’attaque et le sommet et le fond du panneau.

Les becs de bord d’attaque principal sont installés sur I'aile comme suit :

Le bec de bord d’attaque 1 est entre STA73/RIB2 et STA626/RIB10

Le bec de bord d’attaque 2 est entre STA626/RIB10 et STAIOIS/RIBIS
Le bec de bord d'attaque 3 est entre STAL015/RIB15 et STA1337/RIB20
Le bec de bord d’attaque 4 est entre STA1337/RIB20 et STA1601/RIB24
Le bec de bord d’aftaque 5 est entre STA1601/R1IB24 et STA2000/RIB30
Le bee de bord d’attaque 6 est entre STAZ000/RIB30 et STA2253/RIB34
Le bee de bord d’attaque 7 est entre STA2253/RIB34 et STA2557/RIB39

¥ YWY Y YY

d. Bord de fuite et les dispositifs du bord de fuite :

La structure du bord de fuite 4 ’arriére du longeron arriére de la boite d’aile est inclut 4
I"intérieur, milieu et I"extéricur du longeron arriére du bord de fuite.

I.'intérieur du longeron arriére du bord de fuite inclut :



b A
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Le revétement de caisson.
Le panneau de 1'extrados.

La structure entre le revétement intérieur tixe et le revétement exiérieur,

Le panneau fixe inféricur de I'aile.
Le milieu et longeron arriére de bord de fuite incluent :

Les nervures de charniére.

Les nervures intermédiaires.

Les supports de vérin de commande.
Les panneaux de haut et de bas.

Les dispositifs de bord de fuite sont :
Les deux volets de bord de fuite.

Les deux ailerons.
LLes six spoilers.

e. Volets de bord de fuite :

Les volets intérieurs el extérieurs sont installés sur le bord de fulie de 'aile. Les volets
miérieurs se trouvent entre STAGRIBI ct STA7S57/RIBII el les volels extérieurs entre

STATST/RIBII et STAI798/RIB27.

I Ailerons :

Les ailerons intérieurs et extéricurs sont installés sur le bord de fuite de 1'aile. Les
ailerons intérieurs se trouvent entre STAI798/RIB27 et STAZI9VRIB33 et les ailerons

extérieurs entre STA2 fOVRIBI3 et STA2357/RIB3Y,

& Spoilers :

Il ¥ a six spoilers installés sur I'extrados de chaque aile, vers "avant des volets de bord
de fuite Le spoiler 1 est mstallé entre STA291/RIBS et STA568/RIBY. Les spoilers 2 a 6 sont

installés entre STA757/RIB1 ] et STAI734/RIB26.

“n,
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1.4, Stabilisateurs ;
1L4.1. Généralite :

L’empennage est situé sur la partie arriére du fuselage, I"empennage comprenne :

e

# L’empennage horizontal qui se compose :

- D'une partie qui assure la stabilité en tangage, cette partie peut étre fixe mais sur
les avions modernes, elle est généralement mobile : ¢'est le stabilisateur ou plan horizontal
réglahle (PHR).

- D’une partie mobile qui assure la maniabilité autour de I'axe de tangage : ce sont
les gouvemnes de profondeur.

¥» L’empennage vertical qui se compose :

- D'une partie fixe qui assure la stabilité de route : c’eslt la dénive.
- D'une partie mobile qui assure la maniabilité autour de 'axe de lacet : ¢’est la
gouverne de direction. (Voir figure 1.12)

Sur “avion 4330-200 'empennage est réalisé par des matériaux composites avancés a
fibre de verre et de carbone. Les panncaux latéraux, qui sont les piéces de plus grande
dimension ont une structure sandwich a nid d’abeille,

Cette structure offre :

Une bonne résistance aux forces et aux moments,

Une grande rigidité en flexion.

Une excellente tenue en fatigue.

Une bonne tenue a la fatigue due aux vibrations soniques.

Une résistance aprés traitement de surface aux conditions d’environnement et au
fluide hydraulique.

% Un faible cofit de production comparé aux piéces similaires renforcées.

YYY¥YVYY

Ses inconvénients sont :

¥ [ne sensibilité aux chocs et aux dommages par foudroiement.
# La difficulté d*assemblage avec d’autres ¢éléments.

i.4.2 Stabifivateur horizontal :

F4.2.1. Géndralite :

Le plan horizontal réglable (Trimmable Horizontal Stabilizer¢THS:) est une structure &
une scule piéce montée a travers, et supportée par la section de queue de fuselage. Le
stabilisateur horizontal représente la structure porteuse pour gouverne de profondeur gauche
et droite.

25Ny
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L’angle d’incidence du (THS) peut étre mécaniquement ajusté a 'aide d’une molette de
commande de compensation suitée dans le compartiment de vol. Sa gamme de déplacement
est de 2 .35 du nez d’avion en bas a 15.35°du nez d’avion vers Ie haut.

Le (TLIS) est installé a la section de la queue, et attaché au fuselage 4 troig points par le
verin de THS et par les deux points de charniére de chaque coté du fuselage.

Le (THS) comporte : (Voir figure 1.13)

Des boites de longeron gauche et droit. carburant supplémentaire
Bord d’attaque de gauche et droite.

Bord de fuite gauche et droite.

Les extrémités de stabilisateur gauche et droit,

Tabliers de stabilisateur gauche et droite et support de fixation de stabilisateur.

Une boite de longeron central. } Constitue un réservoir de

YVYVYVYVY¥YY

Le composant structural principal du (THS) est la boite de longeron de stabilisateur et
toutes les charges sur le stabilisateur horizontal sont transmises par la boite de longeron
central et sont support de fixation.

Les autres composants du (THS) sont fixés dans les boites de longeron de stabilisateur,
sauf les supports de fixation qui sont démontable & la réparation et la maintenance. Te (THS)
peut étre enlevé comme unité compléte.

*f% 7320
i e
- Stabilisateur vertical

Ve Gouverne de direction

ff/[_ Gouverne de profondeur

/

il
.f"';//'i"---:____".—h-___]
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\\ Q, Stabilisateur £330
s B horizontal

Figure 1. 11 Stabilisateurs.
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IL.3. Conception de la dérive :

Extrémité de
la dérive gﬁ;:?: ndﬂ

Panneau de
bord de fuite //
de la dérive (D) /

Panneau de

bord de fuite
Carénage de de la dérive
bord d'attaque (G)

de la dérive

Raccords de
Raccords de fixation principale
charge transversale de la dérive

de la dérive

Figure IL.2 : Vue éclatée de la dérive

La derive se compose d'un caisson de longeron. d'un carénage de bord d'attaque, de
panneaux de bord de fuite et d'une extrémité (Figure /1.2). Le caisson de longeron comporte
des panneaux latéraux droit et gauche, chacun étant compose de raidisseurs internes et d'un
revétement stratifié résistant en plastique renforcé par fibres de carbone (CFRP). sla partie
inféricure de chaque panneau, trois grandes pattes de fixation en CFRP intégrés, qui font
office de raccords de fixation principale, sont montées sur le fuselage. Sur la partie avant et
arriere du caisson, des longerons pleins en stratifié CFRP se prolongent sur toute la longueur
de la dérive afin de relier les panneaux de revétement gauche et droit, et forment ainsi les
faces avant et arriére du caisson de longeron.

Un longeron plein en stratific et CFRP plus court est monté au centre du caisson; ce
longeron s'étend uniquement jusqu'a la nervure 5. sla partie inférieure de chacun de ces trois
longerons, deux pattes intégrées, appelées raccords de charge transversale, sont fixées au
fuselage. ol'intérieur du caisson, on compte, au total, 18 nervures pleines en stratifié et CFRP,
ce qui inclut des nervures de fermeture dans la partie inférieure et supérieure. Le bord
d'attaque et l'extrémité de la dérive sont fabriqués en composite sandwich. Un panneau de
bord de fuite plat, fixé de chaque c6té du longeron arriére et se prolongeant vers l'arriére, sert
de carénage aérodynamique et vient combler 'espace qui existe entre le longeron arriére de la
dérive et le bord d'attaque de la gouverne de direction.

e
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La gouvemne de direction est fixée & la dérive au moyen de sept charniéres disposées le
long du longeron arriére de la dérive. Ces charniéres sont numérotées de 1 2 7, de bas en haut
La Figure 11.3 montre les détails de conception au niveau de ces points &'a.rﬁculation. .
chaque charniére, un raccord CFRP est fixé au longeron arriére. Chacun de ces raccords
comporte deux pattes, une & gauche et une i droite. Les deux bras avant de chaque hra;

d'articulation métallique triangulaire viennent s'emboiter dans ces pattes, 4 larridre du
longeron de la dérive. ’

Présentation lrpiqui du bras Charniére 4 montrant le profilé en Z

d'articulation & un endroit
o0 i 'y & pas Tactionneur ¢t la position typique de I'actionneur

Longeron avant de |a

141

YA \
i Ferrure d"articulation

Bras d'adiculation

‘\\\ s . direction
m&i‘ At

e
“R crrp  ladérive
e Raccord en CFRP

Figure I1.3 : Schéma détaillé d"un bras d'articulation

Les bras d'articulation sont fixés aux raccords CFRP par des paliers sphériques pour
leur permettre de pivoter librement vers le haut et vers le bas. La partie arriére de chaque bras
d'articulation comporie une chamiére prévue pour fixer la gouveme de direction. Le bras
d'articulation situé au niveau de la charniére 4 est maintenu en position verticale par un tube
structural en métal appelé profilé en Z. Toutes les charges verticales provenant de la gouverne
Je direction sonl transférées & la dérive par l'intermédiaire du profilé en Z. Le braquage de la
gouverne de direction est commandé par trois actionneurs hydrauliques montés a l'intérieur de
la dérive aux chamniéres2, 3et4. Les extrémilés avant des actionnecurs sont fixées aux
raccords CFRP, sur le longeron arriére de In dérive, tandis que les extrémités arriére sonl
fixées aux ferrures en alliage d'aluminium du longeron avant de la gouverne de direction.

I1.4. Renseignements sur la gouverne de direction :

IL4.1. Généralités :

La gouverne de direction porte le numéro de sériec 1331 et la référence A55471500,
laquelle correspond aux gouvernes de direction montées sur les appareils A310, A300-600,
A330 et A340 d'ancienne génération. 11 s'agit de la méme gouveme de direction que celle
installée initialement sur le C-GPAT au moment de sa construction en 1991. Cette gouverne
est I'une des premiéres d'un lot de cing gouvernes de direction dont lcs panneaux latéraux ont

été fabriqués par l'entreprisc Soko & Mostar en ex-Yougoslavie. Les panneaux latéraux {:Elfl,-\‘_\

N 3 W de direction |
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ensuite €i¢ expédiés dans les installations d'Airbus 4 Stade en Allemagne, ol ils ont été
assemblés pour former des gouvernes de direction.

11.4.2. Conception de la pouverne de direction :

La gouverne de direction se compose d'un longeron unigque 4 l'avant, de deux
panneaux latéraux fixés ensemble au niveau du bord de fuite et de nervures de fermeture en
parties supérieure et inférieure ( Figure I1.4). Les panneaux latéraux sont en une seule piéce et
ne comportent aucune caractéristique de conception permettant d'interrompre mécaniquement
la propagation d'un décollement. Chaque panneau latéral se compose d'une dme en nid
d'abeilles en aramide Nomex®, de feuilles de surface en CFRP et dune couche intermédiaire
en plastique renforceé a la fibre de verre (GFRP) disposée entre le CFRP et le nid d'abeilles,
comme le montre la Figure IL5. La couche intermédiaire en GFRP ne joue aucun rdle d'un
point de vue structural; elle sert uniquement de support 4 la résine utilisée pour coller le CFRP
au nid d'abeilles. La face intérieure comporte une couche de Tedlar® qui assure une barriére
contre I'humidité, tandis que la face extéricure est revétue d'une couche de pellicule adhésive
(AF 126) dans un souci d'uniformité aérodynamique. La densité et I'épaisseur du nid d'abeilles
ainsi que le nombre de feuilles protectrices varient en fonction de leur emplacement, ceux-ci
étant congus pour encaisser les charges imposées.

- .-—_""-’: Les bords avant of inférieur des
N 4 pannasu Iatbraix sont garnis
L :1 &'un profiié on Z collé

5% ¢

\ SR |

Figure I1.4 : Schéma de Ia gouverne de direction

Différents morceaux de nid d'abeilles sont collés ensemble le long de leur bordure
laiérale avec une colle de jonction. Ce méme adhésif est également utilisé pour coller les
bords latéraux du nid d'abeilles au profilé en Z. Les bords avant et inférieur des panneaux
latéraux sont fabriqués dans un profilé en Z CFRP pré-polymérisé. Les panneaux latéraux

sont fix€s au longeron et aux nervures a I'aide d'attaches mécaniques aveugles. P

<
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Trois plaques de protection contre la foudre en aluminium sont disposées dans le sens
de la corde, sur chaque panneau latéral. Afin d'éviter toute réaction galvanique entre ces
plaques métalliques et le CFRP, une couche de GFRP isolante intermediaire a été prévue, I1
n'y a qu'un seul longeron, situé le long du bord avant de la gouverne de direction et se
prolongeant sur toute la longueur de la gouverne. Le longeron est fait d'un matériau en
composite sandwich pourvu d'une d4me en nid d'abeilles Nomex® ¢t de feuilles de surface en
CFRP. Sept trous d'allégement sont disposés sur toute la longueur du longeron.

P

Pallicule adhésive

‘ P ; PPF ( )
' GFRP ( — — ) ’
GFRP { — — )
/‘_ / ______ Extérieur
i ——— r_____\\_...___:‘ [ == == - - = —

e e e T =
— — 24
= = k-

Figure 11.5 : Structure du panneau latéral de la gouverne de direction

La gouverne de direction comprend deux nervures. La nervure 0 - nervure de fermeture
situee 4 la partie inférieure de la gouverne - est fabriquée en compeosite sandwich et pourvue
d'unc dme en nid d'abeilles Nomex® et de feuilles de surface en CFRP. La nervure 54a, qui
est en aluminium, est la nervure de fermeture située A la partie supérieure de la gouverne de
direction. Le carénage du bord d'attaque de la gouverne de direction compurte plusieurs
sections disposées sur toute sa longueur, chacune étant fabriquée en composite sandwich
(Figure I1.5). Les sections du carénage de bord d'attaque sont fixées aux profilés en Z du
panneau latéral au moyen d'attaches filetées. Une bande en alliage d'aluminium, faisant partie
intégrante du dispositif de protection contre la foudre, est apposée le long de cette rangée
d'attaches.

Un bourrelet d'¢tanchéité desting & combler l'espace situé entre la partie inférieure de la
gouverne de direction el la partie supérieure du cine de queue est également fixé au profilé
en7, a la partie inférieure de chaque panneau latéral. Le bourrelet est maintenu par des
fixations filetées, et unc bande métallique sert de gamiture de protection le long de cette
rangée de fixations. Les panneaux latéraux sont montés a l'arriére de la souverne de direction
au moyen d'une rangée d'attaches meécaniques disposées parallélement au bord de fuite, &
environ 30 cm devant celui-ci.

r
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Une feuille de protection métallique court le long du bord de fuite de la gouvermne de
direction, de haut en bas, lequel est également fixé a l'aide de fixations mécaniques. Chague
panneau latéral compte trois points de levage.

1l v a sept charmiéres numérotées de | & 7, en partant du bas. La Figure IL6montre les
détails de conception au niveau de ces points d'articulation. Au niveau de chaque chamiére,
des ferrures en alliage d'aluminium sont fixées & des bloes en GFRP pleins, intégrés
localement aux panneaux de revétement et 4 l'"ime du longeron au moyen de fixations
meécaniques. Le noyau de I'ame du longeron, qui est traverse par les fixations, est gami d'un
matériau de remplissage et renforeé par une plaque d'appui en alumininm. Les trois
actionneurs de gouverne sont fixes 4 la gouverne de direction au niveau des charniéres 2,
Jet4. Les ferrures d'articulation en métal situées a ces emplacements comportent deux
pattes : I'une sert de point de charniére, tandis que l'autre se fixe a un actionneur hydraulique.

| Coupe de tous les points
. d'articulation Ferrure d'articulation
! avec patte au point
i d'articulation
| Panneau
latéral do

la gouverne ) " Ferrure d'articulation
de dirgction (] | do remplissage mauppﬂmmulrl
‘actionneur

Longeron avant de la
4 gouverne de direction

Nid d'aboilles

Figure IL6 : Schéma détaillé des ferrures d'articulation de la gouverne de direction
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HT. 1. Méthode de fabrication de la gouverne de direction :

Les panneaux latéraux de la gouverne de direction, le longeron et la nervure 0 sont
[abrigues et durcis séparément, puis assemblés a l'aide de fixations mécaniques pour
constituer la gouverne de direction. Chaque panneau latéral est assembié dans un moule, face
extérieure orientée vers le bas en appui contre la face du moule.

Pendant la caisson, le revétement (externe) inférieur bénéficie d'un meilleur collage en
raison du processus de fabrication. Bien que les deux collages dépassent les exigences de
conception, le collage du revétement interne est légérement moins performant. Les trois
plaques de protection contre la foudre sont fabriquées d'une seule pidce et intégrées au
panneau latéral pour la polvmérisation.

II1.2. Registres de fabrication de la gouverne de direction :

Certains registres de fabrication concernant les panneaux latéraux de la gouvemne de
direction du C-GPAT ont été perdus lors des bombardements que l'usine a essuyés durant la
guerre en Yougoslavie. Il a done été nécessaire de consulter les registres de fabrication
disponibles chez Airbus a Stade en Allemagne et & Toulouse en France.

L'étude de ces documents a permis de constater que des non-conformités avaient été
décelées par le systéme d'assurance qualité, que des mesures correctives avaient éié définies,
que des reparations avaient éi¢ effectudes et que le produit final avait été inspecté puis déclaré
en état de navigabilité. Ces non-conformités concernaient la position des points de levage, la
résistance de la peinture antistatique et diverses retouches lides au collage de jonction, le
reviétement et le matériau de remplissage.

L'assurance qualité des composants fabriqués 4 Soko incombait toujours a Airbus, Les
registres de fabrication indiguent que la gouverne de direction était en état de navigabilité
lors de I'assembiage final.

I1.3. Modifications relatives & la gouverne de direction :
Veici une liste des modifications concernant la gouverne de direction ;

« Modification 5844 {Couche intermédiaire en fibres de verre). La gouverne de direction
a eté congue aprés la modification 5844 (bulletin de service SB A310-55-2012), qui a
incorporé une couche de GFRP entre le nid d'abeilles et le revétement en CFRP. en
lieu et place du plastique renforcé & la fibre aramide (AFRP) utilisé dans les

conceptions précédentes.

« Modification 8408 (Modification de la taille du nid d'abeilles). La gouverne de
direction a une configuration postérieure a la modification 8408, qui a incorporé un
nid d'abeilles a densité accrue a certains endroits,

« Modification 8827 (Modification de la fabrication du longeron). La gouverne de
direction a €€ construite avant la modification 8827, ce qui signific que son longeron
a été construit selon le concept de sandwich CFRP/nid d'abeilles Nomex® en vigueur
antérieurement, plutdt que selon le concept de longeron plein en CFRP apparu

ultérieurement.
N
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o Modification 5185 (Panneaux laiéraux d'une seule picee). La gouverne de direction
porte un numéro de séric postéricur & 1035, ce qui signifie que chaque panneau latcral
est formé d'une seule pigce. Les panneaux latéraux antérieurs éraient [ormés de deux
piéces : une partie inféricure et une partic supérieure, qui Ciaient jointes dans le sens
de la corde.

«  Modification SRM (structural repair manuwal ou manucl de réparations structurales)
55-41-12 (Boulons de renforcement dans les bloes en GFRP). La gouverne de
direction a fait l'objet de la modification SRM 55-41-12, paragraphe 27, en cowrs de
fabrication. Cetle modification s'est traduiic par l'ajout de boulons de renforcement a
travers les blogs GFRP au niveau des points de charniére,

1.4, Circuit de commuande de la gowverne de direction:
IT1.4.1. Composants du circuil de commande de ta gouverne de direction :

Voici une liste descriptive des composants du circuit de commande de la gouverne de
direction de 'Airbus A330-200

+ Les pédales de palonnier. le vérin de compensation de la direction, les deux
actionneurs d'amortisseurs de lacet ¢t la servocommande en lacet du pilote
automatique. qui permetient de commander le braquage de la gouverne de direction.

« Les tiges-poussoirs. les guignols, les cables et le compensateur d'élasticité, connus
sous le terme de tringleric, qui transmettent les commandes de direction.

« Les trois servocommandes - supérieure, intermédiaire et inférieure - gui actionnent la
gouverne de direction. (La vitesse de déplaccment maximale de la gouvernc de
direction sans charge est de 60+ 35" par seconde. Le braquage maximum de la
pouverne de dircetion est de 30° a gauche ou a droite).

o Le module différentiel, un dispositifl mécanique gui envoic une commande aux
servocommandes de la gouverne de direction. Ce module additienne les ordres du
pilote ou du pilote aulomatique et les commandes de 'amortisseur de lacet.

o les deux limiteurs de débattement de la direction qui comporient une bitée vanable
qui limite le déplacement de la tringlerie de la gouverne de direction en aval du
module  différentie]l el, par conséquent, la commande transmise aux rois
servocommandes lotsque la vitesse indiguée augmente,

o« Le transmetteur, qui est situé sur la dérive, au niveau de la nervare 1, et qui esl relic a
la gouverne de dircetion par une bicllette fixee a la ferrure n” 1, qui atfiche la
position de la gouverne de direction sur I'¢cran ECAM,

[11.4.2. Fonctionnement du circuit de commande de la gouverne de direction :

Les actionneurs des amortisseurs de lacet sont des méeanismes électro-nydrauliques qui
permetient de faire fonctionner le systéme d'amortissement en lacer. Ce sysléme remplit trois
fomctions : il amortit le roulis hollandais, assure la coordination en virage ainsi que la
compensation cn lacet en cas de panne moteur au décollage ou lors d'une remise des gaz. les
commandes de l'amortisseur de lacet sont limitées par un logiciel du calculateur servant &
optimiser la gestion du domaine de vol & un maximum de 39° de déplacement de gouverne de -
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direction par scconde. e déplacement maximum de la gouverne de direction autorisé par
l'amortisseur de lacet est de 1107 a des vitesses indiguées pouvant alteindre 165 neeuds. Le
déplacement maximum admissible a des vilesses indiguées supérieures a 165 nceuds est
déterminé par une formule (10 x [165/vitesse indiquée cn neends ou KIthIJ.

D fait que Iappareil volait 4 une vitesse indiquée de 270 neeuds au moment de l'ncident,
le braquage maximum de la gouverne de direction autorisé par l'amortisseur de lacet etait de
+3,7°, L'amortisseur de lacct ¢t les pédales de direction n'étant pas couplés, les commandes de
I'amortisseur de lacet n'induisent aucun mouvement des pédales.

Les pédales de dircetion et les commandes de I'amortisseur de lacet sont soumises aux
limites imposées par le limiteur de débattement de la direction. La position de la gouverne de
direction est fonction de la somme des ordres du pilote ou du pilote automatique et des
commandes de 'amortisseur de lacet assujettis au limiteur de débattement,

La servocommande en lacet du pilote antomatigue. gui génére des commandes de pilote
automatique en lacet, est un module simple qui renferme deux actionneurs  électro-
hydrauliques, chacun ¢tant command¢ par un caleulateur de commandes de vol (FCC). la
servocommande en lacel du pilote automalique est dotée d'un levier de sortic qui est reli€ au
guignol principal par un limiteur de couple. Le limiteur de couple permel au pilote de
surpasser lordre du pilote autematique en appliquant environ 65 déca newtons (daNj de plus
que les forces de sensation artificiclle aux pédales. Les ordres de commande de direction du
pilote automatique sont limités par le logiciel du FCC a un maximum de 34° de débattement
de gouverne de direction par scconde, La servocommande en lacet du pilote automatique et
les pédales de dircction sont solidaires: ¢'est pourquoi un ordre du pilote automatique en lacet
induit un mouvement des pédales.

Le limiteur de débattement de la direction réduit le débattement maximum autorise de la
gouverng de direction 4 mesure que la vilesse augmente. Celle restriction ¢st telle que la
capacité de débattement maximum de la gouverne reste inférieure & celle qui induirait des
charges limites sur la structure dans tout le domaine de vol.

111.4.3. Description du roulis hellandais :

le Airplane Upset Recovery Training Aid (manucl de formation traitant de la procedure
de redressement en cas de perte de maitrise de I'avion) déerit le roulis hollandais de la fagon
suivanl:

Ta stabilité statique directionnelle correspond 4 une mesure de la capacité de l'avion a
voler en ligne droite dans une masse d'air 4 écoulement non perturbe. La dérive et la
répartition de surfaces planes 4 l'arriere du centre de gravité (CG) tendent a réduire la glissade
de I'appareil et contribuent 4 une bonne stabilité de route. Tous les avions classiques doivent
avoir une stabilité directionnelle statique positive.

En d'autres termes, un aéronef qui a une bonne stabilité directionnelle a toujours
tendance & s'orienter dans le vent relatif, avee un angle de glissade nul. Plus la stabilité
directionnelle augmente, plus la vitesse 4 laquelle Iappareil revient & un angle de glissade nul
aprés avoir ét¢ perturbé augmente (fréquence plus elevee).

Afin de réduire les dépassements en glissade, I"amortissement sur l'axe directionnel doit

augmenter lorsque la stabilité directionnelle augmente. Une caractéristique indésirable peut-.
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apparailre lorsque l'amortissement directionnel ne suffit pas a prévenir des dépassements en
olissade. Un phénoméne connu sous le nom de « roulis hollandais » (base sur la similitude
avec les mouvements faits par les patineurs de vitesse) peut apparaitre lorsque des vitesses
angulaires de lacet induisent des glissades. lesquelles, & leur tour. enirainent des vilesscs
angulaires de roulis. Si les glissades ne sont pas amorties comme il se doit, le nez de I'appareil
suhira des oscillations latérales ¢t directionmelles par rapport au vent relatif. et l'avion
accusera des roulis 4 droite et 4 gauche en raison de l'effet du diedre (la Néche de 'aile
provoque une portance dissymétrique, selon le vent relatif).

Les avions concus pour voler a des nombres de Mach supérieurs ont une {leéche de
voilure plus prononcée afin de réduire le nombre de Mach eritique (vitesse a laquelle des
ondes de choc commencent 4 se former sur l'aile). Plus la fléche augmente, plus Teffet de
diédre augmente; si 'avion n'est pas compensé en conséquence dans l'axe directionnel, il se
peut quun roulis hollandais apparaisse lorsque la stabilité de route de I'avion est perturbée.

les amorlisscurs de lacet ont été concus pour réduire au munimum les vilesses
angulaires de lacet qui provoquent des vitesses de glissade, et ils saverent particuliérement
efficaces sur les avions de transport modernes lorsqu'il s'agit d'amortir le roulis hollandais.
Cependant. un roulis hollandais neutre ou légérement divergent ap;)amﬁ sur cerfains avions de
transporl lotsque l'amortisseur de lacet est désactivé ou inopérant™. Les avions classiques ont
davantage tendance 4 subir un roulis hollandais a des altitudes plus €levées (amortissement
moindre) ot 4 des vitesses plus élevées (davantage de stabilité de route).

C'est pourqued, lorsqu'un roulis hollandais apparait, le pilote doit deployer tous les
efforts possibles pour « ralentir 'apparcil et réduire son altitude ». Sur les avions de transport
modernes équipés d'un amortisseur de lacet qui fonciionne bien, le toulis hollandais est
incxistant. Les avions de transport sont certifiés pour démontrer un amorlissement positil du
roulis hollandais. La gouverne de direction ne deit pas servir & compléter l'amortisseur de
lacet. Lorsque cet amortisseur est cn panne, il ne faut pas utiliser la gouverne de direction
pour amortir un roulis hollandais.

HI.4.4. Formation portant sur le redressement en cas de roulis hollandais :

La lormation initiale dispensée par Air Transat comprend un exercice de redressement
en cas de roulis hollandais. ['exercice est d'abord réalisé avec les amortisseurs de lacet
embravés, afin de démontrer 'amortissement automatique, puls avec amortisseurs de lacet
débrayés alin d'entrainer le pilote & appliquer la technique de redressement et de démeonirer
'amortissement naturel. Au cours de l'exercice, & la demande du pilote aux commandes. le
pilote qui n'est pas aux commandes met du pied rapidement jusqu'd atteindre une inclinaison
de 407, puis reliche la pédale de direction.

la gouvernc de direction ne devrail pas &tre utilisée durant le processus de
redressement, ot la commande de direction devrait rester & la position neutre, Le fait de
transférer du carburant vers lavant améliore les caractéristiques du roulis hollandais, et le lait
de voler au FL310 ou a un niveau inférieur améliore la stabilité de route de 'appareil.

TT1.4.5. Documentation de bord !

Lindex des procédures (quick reference handbook ou QRH) de 'A310 ne mcntionne
aucune procédure a suivre cn cas de conditions de vol inhabituelles associées au roulis
hollandais. Cependant. les listes de vérifications détaillées du manuel de I'équipage de
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conduite fournissent des renscignements sur la fagon de maitriser le roulis hollandais en cas
d'anomalie de lamortisseur de lacet. 11 n'y a eu aucunc anomalie de 'amortisseur de lacet lors
de l'ineident du 6 mars 2003,

IIL5, Exsaiy ef recherches :

L3 1. Géneéralités !

Une série d'examens et d'essais en laboratoire a &ié cffectuée sur les restes de la gouverne de
direction du C-GPAT. sur dautres pouvernes de direction et sur des echantillons. Des
analyses de la dynamigue du vol, des vibrations aéroélastiques et des donnces radar ont
¢galement eu liew. Ces travaux ont ¢I¢ excéeutes par le constructeur dans ses installations, avec
la participation des auwtorités d'enquéles nationales concernées et de conscillers spécialistes
venus de France, d'Allemagne. des Ftats-U nis et du Canada Ta progression des essais a €te
surveillée et validée par I'équipe d'enquéte.

Un certain nombre dessais et d'analyses ont permis d'éliminer certaines pistes ct d'axer
l'enquéte sur d'autres pistes jugées pertinentes. Dans un souci de clarté. le rapport st ceniré
sur ce second groupe d'activités.

Un petit nombre de programmes d'essais élaborés 4 la suite du présent incident sont toujours
en cours sous 'sutorité d'autres organismes. [ans chague cas, les objectifs du programme se
sont écartés de 1a présente enquéte pour cibler des problemes plus générigues.

IT1.5.2. Examen de deux gouvernes de direction semblables ;

Les gouvernes de direction des avions numéros de série 592 et 614 ont Ct¢ retirées du scrvice.
puis inspectées dans les installations du constructeur, Ces deux gouvernes de direction ont €1é
choisies parce que leurs panneaux latéraux avaient ¢ fabriqués par I'entreprise Soko dans le
cadre du méme lot de production que la gouverne de direction du C-GPAT. Ces deux
pouvernes de direction ont fail I'objet d'une inspection visuelle et d'une mesure de la rigidité
des stratifiés (elasticity laminate checker test ou test ELCLD sous la supervision du BST, et
aucun dommage n'a éé constaté,

IIL5.3. Mesure de la rigidité des strarifids :
I11.5.3.1. Description du test ELCH :

Le test ELCH est une méthode de contréle non destructif élaborée par Airbus pour détecter la
présence de feuilles de surface décollées sur les panncaux en nid d'abeilles. L'appareil utilisé
applique une succion d une petite parlic de la surfuce externe dun panneau el mesure la
déflexion qui en résulte. Si la feuille de surface intérieure ou extérieure se décolle, une
déflexion plus grande que la normale sera mesurée. L'avantage de cette methode d'cssai est
quelle permer de repérer lout décollement sur les feuilles de surface intéricures qui sont
difficiles d'accés. Le rapport Airbus TN-LEV37-579/90 (18 décembre 1990) décrit les
résullats de qualification de la procédure d'inspection ELCH.

I11.5.3.2. ELCH 1-Examen complet par grilles de 24 gouvernes de
direction de conception similaire :
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Lne grille de 75 mm a été apposée sur la partie extérieure des pannesux latéraux des
oouvernes de direction, et une lecture ELCH a été eftectuée a chaque point de grille.

Chaque gouverne de direction comportait environ 2000 points d'essais par coté, Cet essai
permet de déceler des défauts dont le diamétre peut atteindre une taille minimale de 120 mm.
Au total, 24 gouvemnes de direclion ont subi le test, ce qui inclut les premiers avions de la
Motie, en termes de cyeles de vol et d'heures de vol. Aucun décollement n'a ¢té constate.

IH1L3.3.3. ELCH 2-Examen effectué sur certaines gouvernes de direction :

Treize gouvernes de direction, dont le numéro de série est proche de la gouverne de
direction HI'1090 (avion numeéro de série 361). ont ¢té sélectionnées pour subir des tests
ELCH plus poussés. La wone d'essai consistait en une grille de 50 mm disposée le long de tout
le profilé en Z. autour des points de levage et le long des atlaches de bord de fuite. Aucun
décollement important n'a éé constaté.

HEL5.4. Examen subi par d'autres gouvernes de divection :

Au cours de 'enguéte, des gouvernes de direction endommagées sur des acronefs d'autres
exploitants ont fait I'objet d'un examen plus pousse.

|'extrémite inférieure de la gouverne de direction de l'avion numéro de série 251 a Gt
endommagée accidentellement par un équipement dentretien lors dopérations de
maintenance périodique ordinaires. Une réparalion, incluant le remplacement de la plaque de
protection contre la foudre inférieure au moven d'une polymérisation renforeée par chaullape,
a été exécutée. L'essai de percussion effectué aprés la réparation n'a révélé aucun défaut. Lin
test ELCH a ensuite été réalisé par mesure de précaution.

Il a permis de conclure que la chaleur appliguée lors du remplacement de la plaque n'avait
provoqué aucun décollement du revétement intérieur dans la zone de remplacement de la
plague. En revanche, la zone siluée dermére les fixations du bord de fuite. autour de la
réparation visant le dommage par contact, n'a pas réussi l'essai de percussion. el un examen
supplémentaire en laboratoire a révélé que le revétement intéricur éait presque entiérement
décollé dans la zone de réparation,

Le bord de fuite de la gouverne de direction de l'avion numéro de série 361 a &
endommagé aprés avoir &i¢ heurté accidentellement par une plateforme de maintenance lors
d'une opération de maintenance,

L'inspection cffectude aprés l'incident a permis de constater un décollement mesurant
environ 830 mm de longueur sur 350 mm de hawteur sur la fcuille de surface intérieure
gauche, prés du coin inférieur avant, Une étude des contraintes a indique que le décollement
n'a pas éte provoque par l'impact contre la plateforme de mamntenance
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Figurelll.1 :Nid d'abeilles de I'avion

numéro de série 361

présentant des taches

causées par

l'infiltration de liguide

hydraulique

(e décollement interne n'a pas été décelé par l'essai de percussion externe recommandé dans

"AOT-1. Un examen approfondi a révélé que du liquide hydraulique s'était infilir¢ dans le
panneau latéral gauche autour des attaches aveugles du longeron avant, comme le montre la
(figure 111.1). el que ce liquide avait aliéré Vinterface de collage entre le nid d'abeilles ot la
feuille de surface. Outre la contamination par du liquide hydraulique. cette gouverne de
direction présentait des traces d'infiltration d'eau autour de certaines attaches de bord de fuile
ct au bord d'attaque immdédiatement derriére le profile en 7.

Lors de l'inspection qui a précédé l'application de la nouvelle peinture, environ un litre
d'cau a été évacud de la zone entourant le point de levage arriére inférieur droit de la gouverne
de direction de I'avion numéro de séric 378, | 'inspection subséquente a indigué qu'un pongage
exeessif de la vieille peinture avait mis 4 nu des alvéoles, dans la partie supérieurc en (TRFP.
Le constructeur a alors soumis la surface intégrale des deux panneaux latéraux & un examen
aux rayons X, ot a constaté d'autres infilirations d'eau au niveau de certaines vis de bord de
luite, Un examen endoscopique autour des points de levage a montré que des parois
alvéolaires du nid d'abeilles avaient été endommagées ou déchirées dans cerlaines zones
touchées.

|ors de l'inspection AOT-1 de la gouverne de direction de I'avion numéro de série 330,
deux traces dirrégularités potentielles ont ¢1é relevées sur la face exterieure du panneau
latéral droit, leurs dimensions £€tant respectivement 80 em” et 670 cm’. Aucune indication
visuelle de dommage causé par un impact n'a été constatée a ces endroits. I'examen destructif
en laboratoire a permis de déterminer qu'il s'agissait d'un écrasement de 'dme et non d'un
décollement. On a ensuite conclu que cel dcrasement étail survenu durant la polymérisation
lors dc la fabrication initiale. L'étude des registres de fabrication n'a indigué aucunc
dérogation liée & ce dommage. Rien n'indique que cet écarl de fabrication a pris de Iampleur
en cours de service. Une analyse des contraintes a permis de déterminer que cet écart avait eu
un effet négligeable sur la résistance structurale de la gouverne de direction. La gouverne de
direction avait été fabriquée avant la modification 8408 et elle comportait un nid d'abeilles de
densité inlérieure, plus susceptible de subir un tel dommage par écrasement. Le C-GPAT a ¢té
construit aprés la modification 8408, ce qui signifie qu'il étail doté¢ d'un nid d'abeilles ayant
une densité supéricure.
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A l'occasion de l'inspection recommandée par 'AOT-2, du liguide emprisonne a ¢t trouve
dans la zone avant inférieure de la gouverne de direction de l'avion numéro de serie 701
(Figure.l11.2). Le liquide n'a pas é¢ (ormellement identifié, mais il s'agirait principalement
d'eau mélanpée 4 des saletés contenant peut-étre du liguide hydraulique et des fragments de
mastic d'élanchéité. D'aprés lés constatations, le nivean de liquide atteignait le trou
d'inspection inféricur, En revanche, le caisson de la gouverne de direction & l'artiére du
longeron était sec. Les deux orifices de vidange situcs dans le nez élaient bouches. ['essal de
percussion n'a révélé aucun signe de décollement. Une inspection aux rayons X et par
thermographie effectuée sur les panneaux latéraux, & proximité du liquide, n'a révélé aucune
présence de liquide piégé a l'intérienr du sandwich

Figure.l1L2 : Accumulation de liquide
dans le nez de la
gouverne de direction de
'avion numéro de

serie T1

II1.5.5. Progranume portant sar la contamination par des liguides :

A la suite des résultats obtenus sur I'avion numéro de série 361, une autre enquéte a €€
diligentée par le National Transportation Safety Beard (NTSB), avee l'aide d'Adirbus, afin
d'aborder les problémes de contamination par des liquides hydrauliques ct leur incidence sur
la résistance structurale. Ce programme est en cours. mais les conclusions preliminaires
indiguent d'ores et deja ce qui suit ;

« La contamination par des liquides hydrauliques n'a pas d'effets immédials sur la
résistance mécanique; les effets apparaissent au bout d'un certain temps.

o Les effets d'un mélange de liquide hydraulique et d'sau sont plus graves que ceux du
liquide hyvdrauligue seul.

o Les effets d'un mélange de liquide hydraulique et d'eau ou d'un liguide hydraulique
seul ne sont pas réversibles, tandis que les effets de I'sau scule le sont.
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FH5.6. Essais de résistance gaux chocs :

Une série d'cssais de résistance aux chocs a été réalisée pour permettre de savoir s'ils
pouvaient provoquer un décollement entre le nid d'abeilles et les leuilles de surface en CFRP.
Des épreuves de chute 3 partir d'une tour oni ét¢ effectuées avee des impacteurs sphérigques
dotés d'un nez avant un rayon compris entre 12,5 mm et 100 mm. Les panneaux d'cssais
corportaient des imes en nid d'abeilles de 40 mm d'épaisseur ayant une densité de 32 kgim.
ainsi que des feuilles de surface avec un pli en CIRP et un pli en GFRP. Des ¢preuves de
chute plus poussées & partir d'une tour ont &€ effcctuées avee un impacteur spherique dote
d'un nez avant un rayen de 2000 mm et avee un impacteur cylindrigue ayant un rayon de
100 mm, Ces cssais se sont soldés par I'écrasement du nid d'abeilles ou la perforation des
fenilles de surface, selon le niveau d'énergie appliquée, mais aucun décollement ne sest
produit.

les chapitres 12-21-11 (Ncitoyage). 12-31-11 (Antigivrage) et 12-31-12 (Déneigement et
déglacape) du manuel d'entretien adronef d'Airbus précisent que la pression d'impact generée
par des buses de pulvérisation ne doit pas dépasser 0.35 bar. Les pulverisations haute pression
peuvent endommager la structure en nid d'abeilles. Une enquéte dans les installations de
maintenance et de dégivrage a démontré que l'utilisation de pressions de pulvérisation
comprises entre 3,4 el 4,1 bars était monnaic courante, el que des pressions maximales
pouvaient alteindre 10,2 bars. T faul cependant souligner que la force d'impact génerce par
une buse de pulvérisation dépend de nombreux facteurs, incluant la largeur de la pulvérisation
et lu distance de la buse par rapport a 'avion. Airbus signale qu'elle n'a pas connaissance de
dommages causés par des pressions pouvant atteindre 1 bar au point dimpact. Aucun essal de
dommagcs par impact de liquide n'a été effectué av cours de la présente enquéte. Par contre,
on considére gue la mauvaise utilisation dune pulvérisation haute pression causcrait fort
probablement des dommages semblables & ceux causes par I'impact d'un objet contondant et
entrainerait I'écrasement de 1%ime. mais aucun décollement. On a ¢galement indiqué que le C-
GPA'I avait été dégiveé pour la derniére fois le 19 [évrier 2003, soit deux semaines environ
avant l'incident,

111.5.7.Essais en laboratoire des restes de la gouverne de
direction :

111.5.7.1. Généralités :

Seule une petite partie de la pouverne de direction du C-GPAT a ée recuperée. Les résidus de
nid d'abeilles ont ét¢ cxaminés, el leur densité était conforme aux dessins de fabrication.

Un examen par microscopic photonigue des spécimens de la gouverne de dircction a devoile
la section (ransversale en forme de haricot typique des fibres de carbone Toray T300, qui est
conforme aux spécifications de conception.
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Des spécimens ont été prélevés sur les fewilles de surface en CFRP des deux panneaux
latéraux, la nervure 0, le longeron avant et la ferrure cdté empennage du point d'articulation 7.
Un seul écart par rapport aux dessins techniques a été conslalé : une couche de renfort
supplémentaire disposée sur le longeron avant, autour d'un des trous d'acces, €fait orientce
dans le mauvais sens. Les registres de fabrication ne font étal d'aucune dérogation concernant
cet écart, La tuplure du longeron avant n'a pas traversé cette superposition de couches, Line
étude des contraintes a permis de conclure que cet écarl avait une incidence négligeable sur la
résistance ot la rigidité. Hormis cet écarl, toutes les superpositions de couches étaient
conformes aux dessing du constructeur.

I11.5.7.2. Collage entre le nid d'abeilles et les feuilles de surface :

On évalue habituellement la qualité du collage entre le nid d'abeilles et les feuilles de surface
au moyen d'un cssai de pelage par cylindre rotatif. Les restes intacls de la gouverne de
direction étant insuffisants. il n'a pas ¢été possible de procéder 4 cet essal. La seule autre
méthode d'évaluation de ce collage consiste @ examiner la forme du ménisque a l'interface
entre le nid d'abeilles et les leuilles de surface. On a prélevé un certain nombre de specimens
de section transversale afin d'en examiner le ménisque. Globalement, la formation du
ménisque était identique & celle des panneaux de reférence.

I1.5.7.3. Coflage au niveau du profilé en Z :

Brofilé Pression de I'autoclave
enZ + _.'._ |

\ | i Hndpabeihnli I;.:li.CFRP

OO

Epaisseur du profilé en 2 .
au niveau des tolérances Empilements supplémentaires
supériaures -

Figure 1113 : Pression de collage insuffisante prés du profilé en Z

Les bords avant et inférieur de chaque panneau latéral de gouverne de direction sont garnis
d'un profilé en Z. Des spécimens de collage du revétement intéricur prélevés prés du profilé
enZ, le long du bord avant du panneau latéral gauche de la gouverne de direction.
comporiaient un meénisque dont I'aspeet est révélateur d'une pression de Lﬂ]lagc insuffisante
sur une largeur de 20 mm. L'enguéte a moniré que cet aspect ¢tait do soit & une pr-:m.wn
insullisante de la plague d'acier durant la pnhmcnsatmﬂ résultant d'un  mauvais
positionnement du profilé en 7 ou d'une succession de jeux au niveau des composants. A la.
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Figure.llL3, le croquis du haut montre l'application appropriée de l'autoclave durant la
polymérisation, tandis que le croquis du bas montre comment des tolérances dimensionnelles
peuvent entrainer une pression de collage insuffisante prés du profilé en 2.

H1.5.7.4. Collage inter laminaire entre les couches de feuilles de surface :

La qualité du collage inter laminaire entre les différentes couches de (cuilles de surface a ét¢
évaluée par liniermédiaire d'un examen microscopique des sections, Aucune caractéristique
inhabituelle qui aurail indiqué une mauvaise qualit¢ de collage n'a €1& obscrvee.

111.5.7.5. Collage de jonction :

Une péte a été utilisée pour effectuer le collage sur le pourtour des bloes de nid d'abeilles.
De petits jeux ont été observés dans la 7one de LUH&EC a certains endroits, mais leurs
conséquences sur la résistance de la jonction sont minimes. Des essais par bpcctrnqcnpm
infrarouge ont confirmé que le matériau de collage de jonction utilisé était appropric.

HIE5.7.6. Type de résines :

Des résines prélevées sur les testes de la gouverne de direction ont €1¢ identifiées au moyen
d'cssals par spectroscopic infrarouge combinds & des examens microscopiques visuels. Les
résines de la souverne de direction correspondaient & des résines Hexcel F550 pour le CFRP
ot EHG250 ou EP112 pour le GFRP. mais il n'a pas ¢été possible de discerner les
résines L11G250 des résines EP112, leur formulation et leur processus de fabrication cétant
similaires. Les essais ont confirmé gue des types de résines approuvés ont &ié utilises.

HL5. 7.7, Polymérisation des résines :

Des analyses calorimétriques 4 compensation de puissance ont €lé réalisées afin de
déterminer la conlormité de la polvmérisation des résines. Toutes les polymérisations ont
dépassé les 98 %, Avec ces types de résine, toute valeur supérieure 4 95 % est acceptable.

I11.5.7.8. Remplacement des plaques de protection contre la foudre !

La zone englobant la plaque inféricure droite de protection contre la foudre réparce
récemment a été examinée. La speetroscopie infrarouge a permis de constater que I'adhésif
wtilis¢ pour coller les nouvelles plaques était de I'Hysol LA934 NA. comme le préeisait le
manuel de réparations structurales. Un spécimen de section transversale de la couche en
CFRP apposée sous la plaque a ¢été inspecté au microscope, et la seule caracléristique
inhabituelle décelée a été une fissure de matrice dans le CFRP. Afin d'avoir une référence aux
fins de comparaison, une plaque a été pelée d'un panneau latéral de gouverne de direction
comparable. L'essai de percussion effectué sur le spécimen de Lt]I‘I‘IpﬂI‘ﬂHUH a révelé que le
pelage n'avait pas cotrainé de décollement, et un examen mmm%cnlﬂque de la section
transversale de CFRP a permis de déceler une fissure de matrice identique a celle decelee
dans la gouverne de dircetion en question.

I11.5.7.9. Particules de peinture au nivean du profité en 7 :

La zonc voisine des particules de peinture du profilé en 7 a &t¢ cxaminée par EDX. Cette
analyse n'a moniré aucune trace de titanc ou de limailles d'acier dans les zones montrant des

-.\.\ 36 :,
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particules de peinture, qui aurait é1¢ causée par un contact avee des altaches mécaniques de lu
partic supérieure de la gouverne de direction qui s'est détachée vers le bas.

HI.5.7.10. Dommages causés par une explosion :

Les restes de la gouverne de direction et la dérive ont été inspectés a l'oeil nu par des
specialistes en explosifs de la police allemande. L'inspection n'a révéle aucun signe de
dommage ou de traces de résidus en forme d'étoile, comme cela aurait €t¢ le cas si une
explosion s'était produite.

M58 Essais sur double éprouvetie en porte-a-faux (DCB) :

|'essai DCB (double cantilever beam test), spécilication 3528 de 'American Society [or
Testing and Materials, a été adapté pour déterminer la ténacite a la rupture de I'interface enire
I'ame en nid d'abeilles et les feuilles de surface. 1 éprouvette standard mesure 30 mm de
largeur, 220 mm de longueur et comporte une crique ayait une longueur initiale de 35 mm.
Duns le cadre de la présente enquéte. on a modifié I'éprouvette par tapport & la norme alin
d'installer des toles de renfort en aluminium de 0.8 mm et 1,6 mm d'épaisseur par-dessus les
tonilles de surface en vue d'obtenir des angles de pelage plus représentanls dun décollement
qui se propage. lLes échantillons DCB subissent actuellement des essajs statigques et de
fatigue.

[11.5.9. Propagation du décollement :

HL5.9.1. Eléments d'information concernant les gouwvernes de
direction AFRP de conception antérieure :

Auparavant, lorsqu'ils concevatent les gouvernes de direction, les constructeurs utilisaient
du GFRP en puise de couche de raccordement entre lc nid d'abeilles e le CIRP uniquement
dans la zone renforcée entourant les actionneurs hydrauliques. Ailleurs, les constructeurs
utilisaient du plastique AFRP. Le plastique AFRP se caractérisail par une mauvaise résistance
de I'adhésion du revétement intérieur. Les revétements intérieurs de ce lype de gouverncs dc
direction ont subi des décollements imporiants en cours d'exploitation. Les gouvernes de
direction AFRP de conception antéricure étaient dotées de panneaux latéraux en deux partics,
urie partic supérieure et une partie inféricure. Sur la gouverne de direction de l'avien numero
de série 237. la propagation du décollement a ¢1¢ arrétée par la jonction de ces deux parties et
ne slest pas ¢tendue au-deld. Des décollements ont éi¢ déceles en cours d'exploilation a
l'occasion dune vérification périodique. mais ils n'ont pas cntrainé la séparation de la
souverne de direction ni altéré les performances de I'appareil. Les gouvernes de direction
en AFRP ne sont plus en service,

111.5.9.2. Effets de la température :

Des essais ont €16 réulisés pour permettre d'étudier les cllets de la température sur la
résistance hors plan, en termes de résistance au pelage par cylindre rotatif et de ténacité a la
rupture (Gilc) mesurdes au moyen d'un test DCB modifié. Les essais de pelage par cylindre
rotatif se sont déroulés & lempérature ambante et a -33 °C. A température ambiante, les
ruptures se sont le plus souvent produites dans I'ime en nid d'abeilles, tandis gua =55 °C.,
clles se sont produites dans le plan de jonetion d'interface entre le nid dabeilles et la feuille de
surface. On a constaté gue la résistance au pelage 4 basse température était considérablement

réduite, jusqu'a environ 45 4 67 % de sa valeur A température ambiante. L'angle de pente

S
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uiilisé dans cette méthode d'essai n'est pas représentatil de langle faible auguel un
décollement sc propagerait dans la gouverne de direction, ¢'est pourquoi des essais DCB onl
également eu lew

Des essais DCB ont é¢é cffcetués 4 température ambiante et a -35 *C., Dans tous les cas, la
rupture avait tendance & se produire dans I'dme en nid d'abeilles, gquelle que soit la
température. En revanche, les essais réalisés & hasse température ont démontré des valeurs de
ténacité a la rupture inféricures d'environ 20 %. De plus, la propagation du décollement a
température ambiante étail stable el continue, tandis qu'elle était instable 4 basse temperature,

115,93, Essais de cycles de fonctionnement sous vide

Des panneanx d'essais présentant divers dommages naturels ct artificiels ont €16 placés dans
une chambre & vide et ont subi des eyeles & une pression différenticlle de -0.7 bar afin de
simuler des cveles de fonctionnement sol-air, Les cssais ont été accélérés. chaque cycle ayant
une durée de 90 secondes depuis le sol jusquen altitude et de l'altitude jusquiau sol, I'n temps
réel, un cyele de vol dure 540 minutes. La durée de vie d'un avion est de 48 (000 cycles. Pour
obtenir des résultats prudents, on a secllé complétement les bords de tous les panneaux mis a
l'essai afin d'éviter toute infiltration d'air.

Lus résultats suivants ont éé obtenus :

« Un échantillon prélevé sur le panneau latéral gauche cndommagé de la gouverne de
dircetion de l'avion numéro de série 361, gui comportait la zone décolles (environ
2756 em?). a &t¢ soumis 4 des cyeles de fonctionnement seus vide 4 température
ambiante. 1.a zone englobant le dommage a pratiquement doubl¢ instantanément & une
pression de 0,44 bar (absolug). Le phénoméne. dont la propagation a €Lé rapide, s'est
traduit par une explosion forte et violente et a causé des dommages i lintéricur de
lenceinte d'essais. Pendant l'essai, une crique superficielle s'est propagée dans la
feuille de surlace en CFRP au niveau de la bordure du panneau (figure.l11.4). Celle
fracture a imterrompu la propagation du dommage en supprimant la pression
différentielle.

Crique Deammaae initial

Figurelll.4 : Propagation des dommages
aprés un cycle de
fonctionnement sous vide
(gouvernc de direction de
I'avion numéro de série 361)
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«  Un échantillom prélevé sur le panneau latéral droit de la gouverne de direction de
I'avion numéro de série 361 a également été soumis & des tests. Du fait quiil etail
intact. un décollement artificiel (environ 338 cm”) a été créé. L'échantillon a cnsuite
été soumis & un eyele de fonetionnement sous vide avec un changement de pression
(MELTA P} de -0,7 bar & température ambiante. Le spéeimen a subi I'ensemble du
programme d'essai sans s¢ rompre.

+  Huil panneaux d'essai ont été consiruits comprenant des dmes d'une densit¢ de 24 et de
32 ke/m” et des ¢paisscurs de 30 et 40 mm. On a causé des dommages en allongeant
un décollement au moyen d'un coup de couteaw. Les dommages artificicls avaient des
diamétres compris entre 100 et 250 mm. Lorsquils ont ¢té exposes a des charges
cveliques sous vide, quatre de ces panneaux ont moniré une croissance lenle mais
constante du décollement et ont fini par se rompre & la suite d'une propagation rapide.

« Une éprouvelle provenant du programme d'essai d'impact par objet contondant et dont
I'4me avait été écrasée mais qui ne présentait aucun décollement a subi 10 000 cycles
de vol sans que le dommage ne sc propage.

IIT.5.10). Anafyse des vibrations aérodlastiques ;

HES T 1. Analyse d'un événement dynamigue :

[es indications de charge latérale relevées dans les données DFDR ¢t DAR coincidaient,
excepté pendant un intervalle de deux secomdes au début de l'ineident, ce qui laisse penser
qu'un événement dynamique a pu se produire. La cadenee d'échantillonnage étant seulement
de 4 Hz, il n'a pas €1é possible de déterminer 'amplitude et la fréquence du signal dynamique.
Le signal a donc été analys¢ au moyen d'une méthode d'ajustement de courbes expenimentale
manuelle simpliste. Cette méthode d'analyse n'a pas abouti a une solution unique.

Il a cependant ét¢ possible de corroborer les données DFDIR et DAR en supposanl unc
composante de réquence basse et élevée, ainsi quune perle d'amortissement, ¢t en supposant
que la premiére partie du signal était divergente et que la seconde partic était stable. LCtant
donné qu'un événement dynamique s'est produit, et que les vibrations agroélastiques sont un
phénomene dynamique, vn a analysé les vibrations aéroélastiques afin de savoir <ll etait
possible de trouver un seénario indiquant la présence des vibrations acro¢lastiques avant ou
aprés la rupture de la gouverne de direction, qui corrobore les données disponibles.

H1.5.10.2. Méthode d'analyse :

On a téalisé une analyse théorique des vibrations adrodlastiques afin d'étudier les effets des
dilTérents scénarios de rupture sur les caractéristiques de vibrations aéroclastiques de
l'aéronel. L'analysc a été réalisée sur un modele d'avion complel. a partir des calculs de
vibrations aéroélastiques avee 70 modes ¢l un amertissement structural de 1 %. La meéme
méthode d'analyse des vibrations aéroélastiques a été urtilisée pour la certification initiale, et a
I'époque, celle-ci a été corroborée 4 la fois par des essais de vibrations au sol et des essais ¢n
vol, La méthode d'analyse de wreillis en doublet utilisée a des limites susceptibles d'influencer
la précision des prédictions lorsque, par exermple, le panneau de revélement est décollé sur un
seul panncau latéral, Tne enguéte préliminaire portant sur les lechniques de pointe a ¢re
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menée, mais le stade de développement de ces approches n'était pas sulfisamment élabore
pour apporter une valeur ajoutée a 'analyse,

HIL5.10.3. Analyse de référence :

[ cas de référence représcntait un avion exempl de dommages structuraux, L'analyse des
vibrations aérodlastiques a révélé que le méeanisme de couplage de parlic inférieure
comprenait un mode de flexion de la dérive de 6,76 117 et un mode de rotation de la gouverne
de direction de 13.18 Hy. Les marges d'amortissement étaient suffisanies, tant a la vitesse de
lincident. soit une vitesse de 270 KCAS. qu'a la wvitesse de conception en pique de
46,5 KCAS.

HIL5.10.4. Scénarios de rupture :

Des analyses de vibrations aéroélastiques ont ¢té réalisées afin d'étudier les conséquences des
scénarios de ruptare structurale ci-dessous @

Décollement Décollement Decollement Décollement '
de 0,4 m? : de 1,8 m?_JF de 2,9 m? de 5*54@'}12

Figul‘e" 1.5 :Seénarios de décollement étudiés lors de 'analyse des vibrations
aéroéleetriques

« Décollement - Les scénarios présentaient des degrés de décollement variabley entre
l'ame en nid dabeilles et la feuille de surlace intérieure, comme le montre la
Figure.ITLS. Dus décollements sur ung seule face ont ¢t¢ éudiés sur le panneau
gauche, sur le panneau droit et sur les deux panneaux. On a réalisé une simulation de
décollerment entre 'ame et la feville de surface au cours de I'analyse en diminuant la
rigidité de la feuille de surface jusqu'a zéro ou 20 % de sa valeur d'origine dans la zone
concernée. L'analyse a indigué une augmentation de la tendance aux vibrations
aéroélastiques en présence de décollements plus importants; elle a par ailleurs
démontré que des décollements sur les deux faces étalent plus critiques que des
décollements sur une seule face. Aucune différence notoire n'a été relevée cntre les
décollements du cité gauche et ceux du ¢t droit, Aucune vibration aéroglastique n'a
été observée lorsque la rigidité a été réduite a 20 %. Lorsqu'elle a €€ réduite a 0 %, le
scénario de décollement de 2.9 m” sur les deux faces et le scénario de décollement de
5.6 m° sur une seule face ont é1& caractérisés par des vibrations aéroélastiques brutales
au-dessous de 150 KCAS, Un examen plus poussé du scénario de décollement de
5.6 m® sur une seule face, dans unc plage de rigidité comprise entre 0 et 20 %, a
démontré que la vitesse d'apparition des vibrations aéro¢lastiques diminuait au fur el &
mesure que l'on réduisait la rigidité, et que cette diminution était stable et contmue
jusqua une rigidité denviron § %, moment @ partir duguel les vibrations ont
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diminué rapidement, ce qui a entrainé des vibrations aéroélastiques.

Séparation de la gouverne de direction (free rudder) - Ce scénario simulait une
fracture de la gouveme de direction dans le sens de la corde juste au-dessus des
actionneurs hydrauliques. ce qui a conduil & une séparation de la partie supénieure de
la gouverne de direction. Ce modéle a démontré des modes de vibration multiples au-
deszsous de 270 KCAS. vitesse de l'appareil au moment de ['incident.

Fnlévement des vis de bord de fuite - Ce scénario simulait le retrait de toutes les vis
de bord de fuite. ['analvse a montré que le comportement des vibrations de ¢e modele
n'avail pratiquement pas changé par rapport au scénario de référence. Cect s'expligue
par le fait que le raccord de bord de fuite était toujours intact. ce qui fait que la cellule
de tarsion était woujours fermeée.

Enlévement du raccord de bord de fuite - Ce scénario simulait I'enlévement, a des
degrés variables, du raccord de bord de fuite. L'analyse a montré que la tendance aux
vibralions augmentait au fur et & mesure que la taille du dommage augmentait, et que
des vibrations & lintérieur du domaine de vol élaient possibles en présence d'une zone
endommagée plus grande.

Rupture du longeron avant - Ce scénario supposait une rupture du longeron avant de
la gouverne de direction. au-dessus des actionneurs hydrauliques. L'analyse n'a revelé
qu'une légére altération du couplage des vibrations agroélastiques des modes de
rotation de la gouverne de direction et de flexion de la dérive par rapport au scénario
de référence.

Perte de la gouverne de direction au-dessous de la charniére 2 - Ce scénano
supposait que la partie de la gouverne de direction située au-dessous du point
d'articulation 2 avait été perdue. L'analyse a indiqué que la fréquence de rotation de la
gouverne de direction avait augmenté considérablement en raison de la masse
amoindrie de la gouverne de direction, mais qu'il n'y avail pas de couplage,

Décollement dans I'extrémité supérieure - Ce scénario supposait un décollement
important sur une seule face au niveau de l'extrémité supiéricure de la gouverne de
direction. Une rigidité de 20 % a été prise en compte dans la zome de décollement,
L'analyse n'a révélé qu'une petite modification de l'amortissement par rapporl au
scénario de référence.

Rupture des charnidéres - Les cing scénarios de rupture ci-aprés onl €te évaluds :
rupture de la charniére 1: rupture de la charniére 7: rupture des charniéres 1 et 7;
rupture des charniéres 6 et 7; rupture des chamiéres 5, 6 et 7. L'analyse a montré que
les scénarios de rupture de la charniére 7 et des charnigéres 1 et 7 ont conduit & des
vibrations aéroélastiques. mais que celles-ci sont survenues au-dela de 400 KCAS. en
dehors du domaine de conceplion. Les autres seénarios n'ont révélé aucun couplage
critigue de vibrations acroélastiques.

Rigidité¢ des charniéres - Les trois scénarios de rupture suivants ont éé evalues
75 % de rigidité nominale avec les 7 charniéres; 30 % de nigidité nominale avec les
7 charniéres; 25 % de rigidilé nominale avee les 7 chamigres. Aucun de ces seenarios
n'a révélé une détérioration importante du couplage des modes de flexion de dérive ¢t
de rotation de la gouverne de direction, par rapport an scénario de référence.
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= Ripidité des actionneurs hydrauligues - Les trois scénarios de rupture suivants ont
&té évaluds ; 75 % de rigidité nominale avec les 3 actionneurs hydrauliques: 50 % de
rigidité nominale avec les 3 actionneurs hydrauliques: 25 % de rigidite nomimale avec
les 3 actionneurs hydrauliques. ['analyse a montré que la réduction de la rigidite des
actionneurs hydrauliques a entrainé une augmentation de 1a tendance aux vibrations
acroélastiques. A une rigidité de 235 %, unc vitesse de vibration de 268 KCAS a éie
calculée.

« Désaccouplement d'un seul actionneur hydrauligue - Les trois scénarios de rupture
suivants ont été évalués ; désaccouplement de T'actionneur au niveau de la charmere 2,
désaccouplement de I'actionneur au niveau de la charmiére 3; désaccouplement de
l'actionneur au niveau de la charniére 4. L'analyse n'a révélé aucune vibration
aéroelastique avec un seul actionneur désaccouplé, Une analyse approlondie a revele
que, larsqu'on simule une double panne hydraulique. la réduction de la fréquence du
mode de rotation de la gouverne de direction était seulement de 0,33 He el gu'elle
n'entrainail pas de vibrations,

« Rigidité de 'activnneur par rapport au désaccouplement de 'actionneur - TIne
analyse comparative des deux scénarios précédents a indiqué que le désaccouplement
d'un seul actionneur hydraulique avait les mémes conséquences qu'une rigidite
nominale de 66 % pour chacun des trois actionneurs.

+ Rupture du raccord de fixation de la dérive - Une analyse de vibrations
aéroélastiques a é1é effectuée en vue de déterminer les conséquences découlant de la
rupture des raccords de fixation principale de la dérive en cas de vibrations. L'analyse
a montré que la rupture d'un raccord ou des deux raccords de fixation amiére de la
dérive n'avait pas entrainé un couplage critique des vibrations aéroélastiques.

» Angmentation de la masse de la gouverne de direction - Ce type de gouverne de
direction n'est pas ¢quilibré statiquement. Toute circonstance qui fait augmenter la
masse de la gouverne de direction et qui déplace son CG vers l'arriere, trés loin de
laxe de charniére, a un cffet défavorable sur la marge de vibrations. Des couches de
peintures excessives ou une infiltration de liguide sont des exemples de phénomenes
susceptibles de provoquer de tels ctfets.

o Augmentation de la masse au niveau du bord de fuite - L'analyse simulait une
augmentation de la masse de la gouverne de direction par 'augmentation du poids des vis du
bord de fuite. L'analyse a permis de constater qu'il était nécessaire de repartir 142 kg au niveau
du bord de fuite pour générer des vibrations acroélastiques 4 une vitesse de 270 nocuds,
vitesse de l'apparcil lors de l'incident. Lanalyse a egalement établi quavec une masse
supplémentaire de 71 kg, l'amortissement €lail approprié dans les conditions de l'ineident.

5 Augmentation de la masse de la peinture - L'analyse simulait une augmentation de masse
répartie uniformément sur fa surface de la gouverne de direction. 1 a ¢té établi qu'a la vitesse a
laquelle s'était produit lincident (270 noeuds), le supplément de massc n'‘avait pas reduil
lamortissement de manidre importante. A des vitesses élevées, l'ajout de la peinture
supplémentaire initiale de 19.3 kg a considérablement réduit l'amortisscment
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o Accumulation de liguide dans la gouverne de direction - Une analyse des vibrations
acroclastiques a éé effectuée afin de déterminer les conséquences d'une accumulation de
liquide dans le hord d'attaque de la gouverne de direction, lelle gu'elle a et constalée dans la
gouverne de direction de l'avion numéro de série 701, On a déduit que cette masse
supplémentaire a eu des effets négligeables sur les vibrations aeroelastiques, car elle etait
concentrée trés prés de l'axe de charnigre.

I11.5.10.5. Synthése des analyses portant sur les vibrations
aéroclastiques :

Les analyses ont indiqué que des vibrations aéroglastiques pouvaient se produire dans les
limites du domaine de certification pour trois seénanos de détérioration :

« séparation de la gouvemne de direction (free rudder) ou d'une partic de la gouverne de
direction;

« diminution impertante de la rigidité des actionneurs hydrauliques;

« réduction importante de la rigidité en torsion de la gouverne de direction en raison
d'un décollement important ou de la rupture du raccord de bord de fuite.

Dans tous ces scénarios. les dommages nécessaires élaient importants et dépassaient les
exigences de certification.

115, 1 | Analyse des vibrations aérodlastiques duny e domaine
temporel :

HIL5 111, Géneralités :

les résultats des analyses de vibrations aéroélastiques décrits ci-dessus ont €té présenles
graphiquement sous forme de courbes de fréquence et d'amortissement en fonction de la
vitesse. Afin de comréler ces analvses de vibrations aéroélastiques avee les resultats de
I'analyse de la dynamique du vol el les données d'enregistrement, qui €taicnt présentes sous
forme de courbes en fonction du temps, lanalyse des vibrations aéroglastiques dans le
domaine temporel ci-aprés a é¢ réalisée afin d'observer l'amplitude des wvibrations
aéroélastiques en fonction du temps.

1I1.5.11.2 Méthode d'analyse :

Une analyse des vibralions aéroélastiques dans le domaine leﬁmpnrel a été réalisée pour deux
des trois secnarios de détérioration : décollement de 5.6 m” sur une scule face avec un
pannean d'origine ayant une rigidité inféricure & 5 %; et séparation de la parlic superigure de
la gouverne de direction. L'objectif était de produire des diagrammes de variation en lonction
du temps et de corréler les charges résultantes. T'unalyse a été exécutée par intervalles de
0.001 scconde. La structure a ¢té excitée avee une force latérale de 1 kilonewton (kN) a
l'extrémité de la dérive, qui a fait office d'impulsion démarrant a I'intervalle de temps
100 avee une durée de 0.1 seconde.

Les variables ci-dessous ont &¢ examinées :
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o débattement de la gouveme de direction (parties supcricure, inlermediaire et
inférieure);

o charges au niveau des sept charniGres:
« forces au niveau des trois actionneurs:

» charges au niveau des raccords de fixation de la dérive (partie avant, intermédiaire et
arriere);

» accélérations latérales (poste de pilotage, CG/DFDR, fixation de la dérive, extremite
de la dérive, partics supérieure et inféricure de la gouverne de direction)

HTE5.11.3. Reésultats

2000 — :
; Force L |
Vi 1600 | _i_I_Pﬂﬂltudl ale ! ,
< ! Farce -
. SR e
" — =
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S 400 .
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-400 |
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Figurclll.6. Réaction caractéristique aux
charges démontrée par
I'unalyse des vibrations
acroclastiques dans le domaine
temporel

Deés I'excitation, les amplitudes de toutes les réactions ont commencé a croitre, lLa
Figure 11L6,montre une réaction caractéristique aux charges au niveau de la Nixation de
dérive arriére eauche. En présence dune charge ultime de caleul, la force maximale qui
¢'exerce au niveau de la fixation de dérive arriére est d'environ 700 kN et, daprés les
dommages causés aux raccords de fixation. on sail que les charges appliquees durant
Iincident ont dépassé la résistance ultime. C'est pourquoi l'intervalle de temps durant lequel la
charge a excédé 700 kN a été choisi comme point de réltrence pour chaque scénario,

Toutes les autres varigbles surveillées ont ¢1é mesurées a l'intériewr d'un domaine
englobant lintervalle de temps de référence, tous les maxima ne s'étant pas manifestés au
méme moment. Teur valeur de pointe dans cette enveloppe a €1 enrcgistrée.

44



CHAPITRE I : EYUDE TECHNOLOGIOQUE ET FONCTIONELLE DU STARILISATEUR VER rCaL
DE F'AI30-200

les deux scénarios étudiés nont mis en lumiére aucune contradiction par rapporl aux
contraintes, comme la charge de rupture de la fixation de la dérive et la rotation maximale de
la gouverne de direction.

Le scénario de rupture de la partie supérieurc de la gouvernc de direction n'a démontre
aucune charge de charniére importante dirigée vers l'avant ou vers l'arniére, et les fixations de
la dérive auraicnt cédé avant les charniéres. Du fait que ces constatations vont & l'encontre des
dommages observés, ce scénario n'a pas été relenu comme scénario de détérioration realiste.

Le scénario d'un décollement de 5.6 m° sur une seule face avee un panneau d'origine ayant
une rigidité inférieure 4 5 % a démontré des charges de chamiere importantes vers lavant ou
vers |'arriere. L'analyse des vibrations aéro¢lastiques dans lc domaine temporel a indiqué que
la charniére 5 aurait cédé en premicr et que cetic rupfure serall survenue avant que les
raccords de fixation principale de la dérive soient endommages.

lne deuxieéme analyse des vibrations agroélastiques dans le domaine temporcl a éte
effcetuée afin d'éwudier ce scénario avec une charniére 5 défaite. Cetle analyse a prouve
quiapres la rupture de la charniére 5, les charges de la chamiere 6 ont dépassé les charges
admissibles alors que les fixations amriére de la dérive allcignaient un mveau excédant les
charges ultimes sans toutefois dépasser les charges de rupture.

HIL6. Comprandes de vol :
TIL6.1. Géncralités :
Les Commandes de vol sont des dispositifs qui permettre de provoguer des évolutions de
I’avion autour des axes de référence.
On distingue :
o les commandes de vol primaires grice auxquelles on commande les ¢volutions
(zouvernes).
» Tes commandes de vol secondaires grace auxquelles on modilie la configuration
aérodynamique de I"avion.

Le pilote dispose de commandes pour actionner les gouvernes et leur assoclation avee les axes
de référence est donnée par |e tableau ci-dessous.

| Axe de référence commande ouverne
langage manche profondeur
roulis volant . ailerons
lacer palonniers direction

Tableau I11.1 : les gouvernes et leur association avec les axes de références
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- ARE DL LACET

i GOUNERNE DIRECTLOM
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TE G A cm e LI e —
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PROCORDE UB | :

Figure I1L7. les axes du référence de 1'avion

La liaison entre commande et gouverne peut €tre :
e Mécanique : cibles. bicllettes et éventuellement assistance de compensateur
d*évolution.
e Hyvdrauligue ; cibles, bielles...servo-commandes et éventuellement consistance de
compensateurs d'évolution.
s Electrique : des signaux électriques sont dircctement envoyés aux servo-comiandes.

I1.6.2, Commande de vol mécanique directe :
TLa liaison entre la commande et la gouverne est assuré par des biellettes el des cdbles. Nous
vous proposons un schéma de principe de commande de direction a titre d’exemple.

l BIELLETTE
i BIELLETTE
g
.._-—l-__u 3 e =Fja
' ! s .

=T a5

%

d?;_,.:t‘:ﬁTEunEuns canies ¥
2 gt ?

GUIGNOL &V —_ GUTENDL AR

e
Figure TTLS. : Schéma de principe de commande de direction
[11.6.3. Efforts dans les commandes :
A titre indicatif, dans le cas de commandes dircctes, et en prenant comme rélérence les

recommandations de |"annexe 8 de L"0.A.C 1. les efforts maximales admissibles par le pilote
sur les trois axes sont les suivants
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' commande eftorts
Gauchissement 22,512 en daN.m D=diameétre de volant en
{volant) métre
 Profondeur (manche) 90 daN _L
Direction (palonniers) 135 daN ]

Tablcau TI1.2.efforts dans les commandes
La courbe d’efforts en fonction du braguage gouverne i la forme suivante

EFFORTS
l WMAXI

-
ANGLE DE BRAQUAGE
GOUVERNE

/

figure [11.9.1a courbe d’effort en fonction de braguage gouverne

La structure doit avoir une résistance suffisantc pour supporter les efforts appliqués sur les
gouvernes dans les divers cas de vol et en particulier cn cas de panne d'un propulseur au
décollage (avant compensation),

La structure doit pouvoir supporter les moments de charnieres limites résultant de
Iapplication sur les gouvernes des charges dues aux ralales au sol.

HI6.4. La servo-commande :

IIT.6.4. 1. Généralité :

e Une servo-commande est un organe ou un cnsemble d’organes capables de reproduire
un signal d’entrée et qui utilise une énergic de servitude (hydraulique) pour effectué
tout ou partie de travail nécessaire au déplacement de la gouverne (signal de sortie) ou
au maintien de son braguage.

¢ [a servo-commande est installée entre la commande pilote et la gouverne.

e Lesignal d’entrée ou de commande ne demande que peu ou pas de travail, une servo-
commande peut done ére assimilée 4 un compensatour
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KF

SERVO-COMMANDIE

&

O GOUVERNE
MANCHE

Figure IL10. servo-commande

111.6.4.2. Servo-commande A 330 :
e  Dexcription et fouctionnement :

Le tiroir distributeur 1 est commandé par le levier repérc 2 .la partic inférieure de ce levier &
la forme d'unc came. Le doigt de verrouillage repcre 3 est normalement effacé sous I'action
de la pression d*alimentation. |.e levier repéré 4 reoit 4 sa partie infericure les ordres en
provenance de la commande poste.

Les deux leviers repérés 2 ¢t 4 sont montés libre sur le méme axe. Leur comjugaison est assurd
par un galet applique par un ressort 5 dans le ereux de la came du levier repéré 1 .ce montage
dSSUre une sécurité en cas de grippage du tiroir distdbuteur,

ALIMENTATION
-

Figure ITL.11. servo-commande A330-200

s
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Dans e cas, le levier repéré 2 est blogue. Le galet sort du creux de la came en comprimant
le ressort 5.1e débattement du levier repéré 4 peut ainsi en laire et la commande des deux
autres servo-commandes est ainsi comservée. le micro contact repdre 6 se ferme et déclenche
exs alarmes erippage.

Le servo-commande dont le tiroir est grippé n’est pas en hlocage hydraulique. Prenons
comme exemple un grippage du tiroir en position neutre ; sous action des deux autres servo-
commandes, le cotps du vérin va pouvoir se déplacer : le liquide de la chambre en diminution
de volume peut passer au retour par le clapel de surpression repéré 7 ; la chambre en
augmentation de volume se remplit par le clapet anti-cavitation repere 7.

BUTEC DE R \
LEVIER D'ENTREE =g

® - - L_ﬂ\

s i o

Figure 11112 : commande de direction

HIL6.5. Commande de direction :

La sensalion musculaire artificielle cst constitude par un systéme 2 ressort gui fait vaner
les efforts sur les volants, en fonction de lear braquage.
Te trim. est électrique (RUD TRIM) ; il agit sur I diapositif de sensation musculaire.
Les ordres du PA ainsi que ceux de sysiéme amortisseur de lacel (yaw damper) sont appliques
a un “mécanisme différentel” par Uintermédiaire de deux servo-moteurs électro-
hvdrauligues.

Le mécanisme dilférenticl a pour but de limiter les débartements maxima de la gouverne
en fonction de la vitesse avion :
D 04 163 k' : le débaltement maxi _+ 307 :
Au-dessus de 163 kT le débattement maxi diminuc
I n*est plus que de +5% a 350kt,
Ce mécanisme est actionné par 2 moteurs électriques commandés par les deus calculateurs
FLC (FEEL AND LIMITATION COMPUTER).
La mise en service des calculateurs s'effectue par les boutons poussoirs RUDDER TRAVLL
let 2.
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IV.1. Maintenance aéronautique ;

IV.1.1. Géndralité :

La maintenance d’un aéronef peut étre défini comme I"ensemble des actions destinées a
maintenir ou 4 remetire I'aéronef de ses éléments en état d’éire exploités nermalement ;

Véritications.
Réparations.
Moedifications.
Révisions,

Inspections.

b A A

fV.1.1.1. Objectifs de la maintenance aéronautique :

ASSURER

LA DISPONIBILITE
[régularite, ponctu
Ell”.E‘l

LA SECLIRITE

(mavigatilite)

AU MOINDRE
COUT{economie)

Figure (IV.1) : objectif de la maintenance aéronautique

» Empécher la défaillance (maintenance préventive).

¥ Réparer la défaillance (maintenance curative).

o

o ——
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IV.L1L2. Mede de ln maintenance aéronaufique :

Agressions Contraintes Pigces en Chocs
chimigues répétees mouvement accidentels

Corrosion Fatigue Usure Détériorations

Défaillances

Dégradation sécurite Dégradation disponibilite

Figure(IV.2) ; modes de la maintenance aéronautigue

en effet essentiel de minimiser les risques de panne, & la fois pour trois raisons ;
A. La sécurité :

Un avion est un ensemble trés complexe, qui nécessite une certaine maintenance .il est

(’est une exigence réglementaire , et commerciale .I’aéronef doit , au cours de temps ,
conserver les caractéristiques de navigabilité définies et approuvées lors de sa certification (
= performance , domaine de vol , intégrité de la cellule et de propulseurs , sécurite et

disponibilité des systémes et équipements .__)
B. La disponibilité :

Un aéronef représenta un investissement cout X, une compagnie aérienne recherche donc

des taux d’utilisation élevés .pour cela. un aéronef de transport doit émre en état d’accomplir

- sa mission au moment voulu. Le retard ou I'annulation d’un vol constituent non seulement
une parte directe pour la compagnie, mais nuisent aussi a son image aupres du passager

éviter, dans une certaine mesure, cet inconvénient par un volant important d’aéronefs de

réserve ou part des affrétements auprés d’autre transporteurs n'est satisfaisant

économiquement. La notion de régularité d’un service publique intervient aussi.
C. L’économie:

Nous avons vu que la satisfaction des deux premier s objectifs est dictee, entre autre, par

des impératifs économiques. Mais entretenir des aéronefs nécessite une organisation,

des

moyens matériels et humains qui coutent cher .le troisiéme objectif est de minimiser le cout
d’entretien. Ainsi il faut trouver le meilleur compromis économique possible entre les deux

= premiers objectifs et le troisiéme.

IV.1.1.3. politigue de la maintenance aéronaufigue :

La politique de la maintenance et sa stratégie consiste 4 définir les objectifs technico-
= économique relatif 4 la prise en charge du matériel d’une entreprise par le service de

maintenance (voir fig. IV .3)
On a deus politique distinetes ;
» La mainlenance préventive.

r\
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# La maintenance curative.

POLITIQUE DE
MAINTENAMNCE
h + ""-‘..“
MAINTENANCE MAINTENANCE
PREVENTIVE CURATIVE
¥
y Effectue apras
4 _J la panne
MAINTENANCE MAINTENAMNCE
SYSTEMATIQUE CONDITIONMNELLE
' |
Effectué a un intervalle Effectus en fonction de
régulier de I'état matériel

Fig. :(IV .3.) : politique de la maintenance
agéronautique

IV 1.1.4. Evelution des modes de la maintenance aéronautique :

A. Temps limite :

Les avions «primitifs » avaient une aérodynamique et des systemes de propulsion
médiocre.

Nans ces conditions, toute redondance de systéme ,entrainant une charge supplémentaire a
soulever , était 4 exclure une défaillance , quelle gu'elle fut , prouver avoir des conséquences
graves .il s’agissait donc de maintenir constamment en bonne état tous les éléments de
I'aéronef ; pour cela , 'idée la plus immédiate consiste & révisée I'élément ( ou a le remplacer
par un élément neufs ou révisé) avant 'instant présume de sa défaillance . en adoptant une
certaines marge de sécurité. En de la loi d'usure (plus ou moins bien connue) de I'élément, en
définit (un temps limite, appelle aussi potentiel) qui peut étre soit une limiie de vie, soit un
intervalle maximal entre révision. il est cxprimé , suivant le cas , en heurs de vol, en cycle de
fonctionnement ou temps calendaire .le concept de temps limite , qui a longtemps €té le seul
utilisé , s’applique encore a certains parties de Iaéronef, nous verrons plus loin aux elle.

B. Maintenance selon état ;

La méthode des temps limite présente 1'inconvénient majeur de rejeter ou de soumettre &
révision des élément qui auraient pu rester utilisable un certain temps .une meilleur
connaissance des parameétre significatifs de 'usure ( ex; nb et longueur de crique, pour la
structure, température d'un moteur ¢tc.....) et de leurs lois d'évolution , associces a la
progression des possibilités de détection ou de mesure de ces paramétres de ( bancs d’essais,
moyens non destructifs, courant de Foucault...,meilleur accessibilité des éléments , etc.), a
permis d'en venir a un mode d’entretien plus évolué ; ditwselon vérification de I'étaty ( ou
selon état ); a intervalle fixes , I"éléments fait I'objets d’une vérification des parametre
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significatifs de son état ( cette vérification ne nécessite pas forcement le démontage d
I"élément).

Si la vérification conclut au bon état de 1’élément, c'est-d-dire si le parameétre significatifs
restent a I'intérieur d’un domaine prédéterminer, |'utilisation de 1’élément peut se poursuivre
je busquai la prochaine inspection programmée. Dans le cas contraire, |’élément est remis en
bon état ou reformé. Par rapport & la méthode des temps limites, en ¢conomise done des
actions correctives inutiles comme les temps limites les périodicités de vérification sont
exprimées en heures en cycles ou en temps calendaire.

1V L2, Le manuel de la maintenance :

11 doit décrire le programme des opérations nécessaire pour maintenir I’aptitude d’un avion
i étre exploité en transport adrien commercial. Ce qui va plus loin gue le simple maintient de
I"aptitude au vol; les moyens de radiocommunication s et de  radionavigations et les
équipements spéciaux exiges en transport public doivent étre couverts. Le manuel de la
maintenance doit stere déposer par 'entreprise de transport aérien pour chaque type d’avion
qu’elle exploite. Ce manuel doit &re approuve par la minisérie chargée de I"aviation civile par
I"intermédiaire du bureau vertical.

11 doit inclure :
# La définition de la doctrine de maintenance et des concepts de maintenance

adoptés.
¥ La liste des inspections spéciales et les cas dans lesquelles clles sont exigees.
> La liste de la différente opération relative a ces visites et inspections.
» L’identification de I’opération devant faire I'objet d'un contrdle systématique.

IV . 1.3. Contenue de manuel :
Le manuel comprend les sections suivantes :

Instructions générales.

Pénodicités des visites

Mode de maintenance, limite de I'utilisation et de stockage des composants
ou ensembles

Inspections speciales

Vols de control.

#» Tableau des opérations de maintenance.

¥ ¥ W

Y W

TV.1.4. maintenance programmée :
IV .1.4.1. Les visites :

La maintenance des a¢ronefs doit étre organisé en un tous cohérent de fagons a minimiser
les temps d'immobilisation .il s’agit donc de grouper des opérations élémentaire de
maintenance d’importance et de périodicité comparables. Ces groupes d’opérations sont
appelés visites.
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A. Visite prée vol (ot "transit™) :

Qui peut éventuellement étre faite par l'équipage: vérification des pleins d'huile, de I'état et
du gonflage des pneumatiques, des freins et des amortisseurs, vérification visuclle de
'absence de fuites, ete.

B. Visite journaliére (VJ) :

Elle comporte les opérations de la visite pré vol, d'autres vérifications portant par exemple
sur "état général du fuselage et de la voilure, des entrées d'air des moteurs, etc. la tendance est
& espacer ce type de visite & 3 jours.

C. Visite A:

Toutes les 600 heures de vol, soit tous les mois environ, inspections visuelles plus détaillées
des systémes ot composants de la structure, par exemple le train d'atterrissage, la surface des
ailes, les moteurs et leur fixation, les prises d'air, le mécanisme des parties mobiles de la
voilure, les portes, Toxygéne, les systémes de détection de fumees, etc. Durée : quelques
heures.

D. Visite B :

Toutes les 1000 heurs ou trois mois environ, on ajoute 4 la visite A des inspections plus
poussées pour vérifier le fonctionnement des systemes.durde ; 2-3 jours

E. Visite C

Tous les 4800 heurs environ (1 an), des inspections supplémentaires entrainent des
démontages pour vérifier des parties d’accés difficile. Durée ; environ 1 semaine

F. Visite D : (oi grandes visite (GV):

Tous les 5 & 9 ans, une vérification compléte de l'avien est effectuee, avee examen
minutieux de tous les systémes ct de toute la structure. La cellule est pratiquement remise 4
neuf, Durée : environ 1 mois.

Remarque : La terminologic A.B.C.D et les périodicités ci-dessus sont données a ftitre
d'exemple. Les périodicités de visites peuvent varier d'une compagnie & une autre pour un
méme type d'aéronefl, en fonction de l'expérience et du type d'exploitation de la compagnic
(utilisation quotidienne, durée moyenne du vol, trafic avec ou sans pointes saisonniéres...). La
terminologie peut également différer.

Afin d'éviter des temps d'immobilisation trop longs, on peut "découper en morceaux” les
visites les plus importantes et associer ces morceaux aux visites de rang inférieur. Cest
I'entretien fractionne (ou progressif).

N
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IV. 1.4.2. Documentation de ly maintenance préventive

Pour procéder i la maintenance préventive nous avons besoins des documents suivants ;

»  Maintenance Planning Document (A4PD),

#  Adr raft Maintenance Manuel (4.0M),

'autres documents sont utilisés en plus pour ce type de maintenance comme par

cxeinple |

» System schematies Manuel (S5,
» Wiring Diagram Manuel (WM,
¥ Structural Repas Manuel (SRM).

% lustrates Parts Catalogue (77C).

Dans cetle partie on va définir chaque document et ees fonctions.

A, Muintenance Planning Document :

Le document de planification de la maintenance définis les taches & accomplir pour
chague visite programmd, on utilisé le (MPD) pour faire les cartes de travail que va utiliser le
personnel de la maintenance pour effectuer les taches demuandée.

Nombre de tiche : (fask aumber):

Chaque tiche est identifiée par un nombre spécifique de (MPD) tiche. Quand une tdche
applique aux zones principales spécifiques place symétriquement & I'un ou l'autre cbic de la
ligne centrale d'avion, la tiche est assignée un nombre simple de tache.

C. Ilustrated Parts Catalogue (IPC):

Ce documen! nous donne Jes informations nécessaires des composants d'un sysieme, ces
informations sont :

¥

Numéro d'identilication des composants (part number).

Schéma détaillé du composant et ses éléments (part illustration).
Les services bulletin (SR en exercices.

Les Numéros d'identilication (< P/#) interchangeable des éléments el composants

120
LA
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D. La maintenance planning datu

Contient a taches a exéeuté lors d'une mainienance mais il ne contient pas la lagon de
procéder, C'est pour cela qu'on se réfere ay (FUMPI/) qui a partir des taches déja définie on
peul (savoir la fagon de procéder) connaitre la tache a ellectuer cf pour oblenir aussi les
moyens de travail tel que ¥ outillage les graisses et autre, mais pour pouvoir utilisé les
produits consommable comme les joints, colliers, atlaches ete... oh va se référe au (K.

Cette conliguration de ces trois documents qui vont ensemble va permeitre au technicien
de la maintenance d'ellectuer sa tache préparant a I avance touts les ingrédients nécessaires
consommable ainsi que l'outillage AFM d'exécuter sa tache dans les meilleurs conditions et
dans de bref délai.

Tous les documents cités ci-dessus sont soumis périodiquement & une mise a jour par le
constructeur,

IV, 1.4.3. Les inspections programmees :

Les éléments des différentes parties du circuit hydraulique ont des lonctions varides, ils
sont soumis 4 des conditions trés dures.

la sécurilé ne peut étre garantic, pour cela le service de planification eflectué la
prévention des pannes avec comme objectifs supplémentaires. la détection des points faibles
et l'obtention d'un parfait fonctionnement en effectuant des visites périodiques et inspection
intervenant a des potentiel délerminés a 'avance par le constructeur ¢t réalisés suivant un
planning confectionnée sur la base des leurs et cycles de fonctionnement des éléments de
circuits hvdraulique dans une période déterminé le service de planification a également pour
role d'étudier la disponibilité de I'avion et les travaux a clfcctuer , ainsi la diminution des
trais d'exploitation de la flotte ce qui permet une meilleure exploilation.

Clest & dire d'arriver 4 meitre a la disposition de la [lotte pour éviter au maximum les
retards des avions et leurs immobilisations.

TV 1-1.5. Maintenance non programme ;
IV.1.5. 1. Navigabilité individuelle ;

Tout incident ou anomalie constaté en vol par I'équipage fait l'objet d'un compte rendu
circonstancié (compte rendu matériel-CRM) dont l'analyse, faite a chaque escale, permet de
déterminer les actions correctives adaptées (action immédiate, reporte jusqu'au retour i la
base principale d’entrelien, reportc a la prochame visitc programmée) .le compie rendu
matériel. instrument du dialogue entre les navigants et le service d'entretien, est un ¢lément
essenticl pour le maintien Del sécurité

l'oute anomalic constatée au sol. qu’elle soit lide ou non aux travaux en cours, fait 'objet
d'une analyse similaire. Certains incidents importants sont obligatoirement suivis d'un
ensemble de vérification sysiématique (vol en twrbulence forte, atterrissage dur,
foudroiement...)

IV.1.5.2. Navigabiliré de type :
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[.e constructeur peut recommander certaing ravaux grice 4 la cormaissance qu'il acquiert
des problémes renconirés en serviee sur ses produits. etant réguliérement informeé par les
utilisateurs,

Des modilications, des wvérifications ou des révisions sont ainsi recommandées par le
constructeur, avec 'approbation des services officiels, dans des documents appelés bullelins
service (en anglais ; service bulleting - S<B) répertoriés par chapitre Jit®- Certaines de ces
recommandations, en réparations ou changements de piéces douteuses, 4 effectuer dans des
délais variables, parfoils immédialerment. Sila consigne n'est pas appliquée dans le délai
requis, I'aéronef est interdit de vol. Un bulletin servisse peut recommander une tache a
effectuer une seule fois. ou & inlervalles réeuliers. Dans ce cas, elle est incorporée au
programme de mainicnance.

IV.1.5.3. Documentation de la maintenance curative ;

A- Le compte rendu du matériel :

Le (C<R3l) est le seul document relatif au matériel qui suit en permanence l'avion el qui
permel de tenir informés les services d'entretien sur le fonctionnement des équipements et
circuits avions. Tout incident ou anomalic constaté en vol par I'équipage [ait F'objet d'un
compte rendu circonstancié, dont 'analyse faite a chague escale, permet de déterminer les
actiony correclives adaplées (action imunédiate, report jusgu'au retour 4 la base principale
d'entretien, report a la prochaine visite programmeée). Le CKSi est un instrument de dialogue
entre 1'équipage el le personnel de maintenance au sol et aussi un élément essentiel pour le
maintien de la sécurité. Toute anomalie constatée au sol, qu'elle soit lige ou non aux travaux
en cours, fait l'objet d'une analyse similaire. Certains incidents importants sont
obligatoirement  suivis d'un ensemble de wérification systématique (atterrissage dur,
foudroiement, vol en atmosphere turbulents forte...)

B- La fiche de travaux supplémentaires : (FTS)

(e sont des travaux 4" application occasionnelle enregistrés sur la (F1S) pour corriger les
anomalics signalées ou constatées,

Chague feuille de (FIS) doil porterics renseignements suivants ¢
v Immatriculation et type de 'avion.
v Type de visite.
v Date,
v" Heures cellule.
v Nature des travaux a exécuter.
v Description des anomalics ¢t origines des travaux avec son code ATA 100

v Détails des travaux effectués avee relevés éventuels (PN, SOV Monte, SN
Dépase, ete. ).

v Signatures (technicien exéeutant, chef d'équipe. contréleurs).
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TV.L5.4. Recherche des pannes informatisées @ partir des systémes embuarque

I'avion A330 posséde une technologie informatisée pour une recherche de panne rapide
cl précise. il comporte les systémes suivants |

A, Multipurpose Control Display Unit : MCDV (Voir figure : 3.4)

Le (MCDUI) [Unité de visualisation universelle de commande]. 1l fournit les moyens pour
le pilote 4 manuellement insérent des paramétres de commande de systeme el choisissent le
mode de fonctionnement, Quand une clef de mode est serrée. la page active de donnees pour
le mode choisi est Taddition montrée le (MCDU) fournit des possibilités d'afficheur de
(FMGEC) comme le vérification des donnies saisies dans la memoire, Lo (MCDUY est
également l'interface opérationnelle aux l'unités de gestion de non vol (ACARS. ADIR,
MU, MAINT, ATsU, CMC).

La fonction ci-dessous est également disponible par le MCDU
¥ Impression de rapport.

¥ Transmission des données de BITE sur un disque.

Wota : (MCDL 3) est employd comme support en vol.
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IV.2, Dommages du stabifisateur vertical :
IV,2.1, Dommages i la dérive :
V.21 1. Généralités :

La figure. TV.6. Montre des technicicns en train de retirer la dérive el les restes de la
gouverne de direction de I'avion. De petits €clats de peinture ont &1 observés sur les panncaux
de bord de [uite de la dérive. Aucun dommage permettant de penser 4 un déhattement extréme
de la gouverne de dircetion d'un bord a l'autre n'a été releveé.

- AT

l*l' - Eann

Figure.IV.5 : Dépose de la dérive et vue de l'emplacement des
raccords de fixation principale

IV.2.1.2. Raccords de fixation principale :

Les raccords de fixation principale de la dérive ont été examinés. Sur Ie flanc du fusclage,
ces raccords sont en métal, Llinspection visuclle et non destructive effectuée apres l'incident
n'a révéls aucun dommage. Les six raccords de [ixation principale en CIRT, situcs sur le cote
de la dérive. ont fait l'objet d'un conirdle non destructif par ultrasons qui a révéle la présence
de délaminage sur les deux raccords de fixation principale arriere.

Lorsque la dérive est soumise 4 une charge en flexion latérale, les deux raccords de fixation
principale arriére sont ceux qui encaissent le plus de contraintes. Lors de la certification
initiale, la dérive a [4it 'objet d'un essai en grandeur réelle comprenant des essais de fatigue
correspondant 4 l'équivalent de trois durdes de vie, lesguels ont €té suivis par des essais
statiques au cours desquels les raccords de fixation principale du spécimen ont céde a plus de
1.9 fois la charge limite.

Par ailleurs, trois aulres essais de charge statiques réalisés 3 l'occasion dune enquete
antérieure onl entrainé la rupture des raccords de fixation a plus de 1.8 [ois la charge limite. A
noter que la charge ultime de caleul correspond a 1.5 fuis la charge himile, et que pour
satisfaire aux cxigences de certification, une strueture doit résister a une charge ultime ge"

“. 60
\
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caleul pendant au moins trois secondes. Ces essais ont démontré que la conception repondait
largement aux exigences de la certification en matiére do charge. Une analyse effectuée pour
étaver la présente enquéle a établi que, pour causer les dommages observes sur les raccords de
fixation principale de la dérive, la contrainte subie lurs de l'incident a dépassé la charge ulime
de calcul en flexion latérale de la dérive. Tl n'a cependant pas été possible de quantifier la
valeur de charge précise atteinte. Une analyse par éléments finis en 3D a ¢té effectuce et a pris
¢n compte des détails du délaminage des raccords de fixation principale du C-GPAT, comme
I'a tévélé l'inspection non destructive. Cetle analyse a été validée par un essai réalisé sur un
raceord de tixation arriére endommage.

I 'essal a indiqué que, lomsque des charges ultimes ont été appliquées au modele. les niveaux
de contraintes n'ont varié que légérement par rapporl & ceux du modéle non endommage. ot
qu'ils étaicnt bicn inférieurs aux niveaux requis pour entrainer une rupture des raccords de
fixation principale.

Le délaminage a done eu une incidence minimale sur la resistance ct la rigidité des raccords
de fixation principale. Par conséquent, aprés la séparation de la gouverne de direction,
I'aéronef ne risquait pas de perdre la dérive en vol. que ce soit ¢n raison de la perte de
résistance statique ou de la perte de ngidité,

V.2 1.3 Bras d'articulation :

L'examen en laboratoire du bras d'articulation 1 a révélé que le boulon droit se situait sous
la tolérance au point de fixation du bras d'articulation a la dérive. Le raccord situé sur la face
arriére de la dérive ne présentait aucun signe visible de dommage. comme des crigues dans la
peinture ou dans le mastic d'étanchéité. mais le controle par ultrasons a revélé un décollement
autour des attaches mécanigues.

L'extrémité avant des bras d'articulation ne présentait aucun signe de déplacement vers le
haut, comme ¢'étail le cas au niveau du bras d'articulation 5. Les restes de la gouverne de
direction étaient toujours fixés, Les trois fils de mise a la terre - deux sur le flanc de la derive
et un sur le flanc de la gouverne de direction - étaient attachés et ne portaient aucune trace de
hriflure. Aucun signe de débatiement extréme d'un bord a l'autre, comme c'est le cas avee les
bras d'articulation 3 ¢t 6, n'a é1é constard,

Des marques d'impact, situées sur le carénage du bord de fuite de la gouverne de direction et
causées par les bras d'articulation, ont été relevées. Ces dommages etaient limités a la partic
centrale: & noter qu'ils se confondent avee les bras dlarticulation lorsque la gouverne de
direction n'est pas braguée.

Au nivean des charniéres 2, 3 et 4, les bras d'articulation sont voisins des actionneurs
hydrauliques. Une désynchronisation des actionneurs hydrauliques peut induire des
phénomeénes de résistance mutuelle susceptibles de causer des dommages au niveau de leurs
points de fixation. L'inspection visuelle et I'inspection non destructive des lixations n'ont
révélé aucun sipne de dommage au niveau de la structure ou des attaches mecaniques. Aucun
sipne de dommage structural qui aurail pu altérer la rigidite de la [ixation de 'actionneur n'a
2t constald,

Tous les fils de mise a la terre dtaicnt fixds et ne présentaient aucune trace de briilure.
Aucune indication de débattement extréme de la gouverne de direction. comme c'est le cas au
niveau des bras d'articulation 5 et 6, n'a & décelée. Le profilé en 7 situé¢ au-dessus de
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l'articulation 4 & é¢ congu pour transférer des charges verticales de la gouverne de direction
vers la dérive.

Le raccord de fixation monté au niveau de l'extrémité supérieure du profilé en Z ne
présentait aucun signe apparent de détérioration, commue une crique dans la peinture ou dans
le mastic d'étanchéité, mais des éclats de peinture ont été relevés sur sa surface supérieure. Ce
dommage a probablement é¢ causé par l'extrémité supéricure de la gouverne de direction
lorsqu'elle s'est détachée et qu'elle est Wombée a la verticale.

Au niveau de la charnigre 5. les bras d'articulation en métal étaient fermement fixés au
raccord situé sur la face arriére du longeron arri¢re de la dérive. ¢t le raccord ne préscntait
aucun signe de dommage visible, comme des criques dans la peinture ou dans le mastic
d'élanchéité. Les dommages constatés sur les extrémités avant des bras d'articulation
correspondent & un déplacement des bras d'articulation vers le haut.

La ferrure d'articulation ¢dté gouverne de direction était fixée de méme qu'une petite section
du longeron de la gouverne de direction mesurant cnviron 23 em de hauteur sur 26 em de
largeur. Le contrdle par ultrasons n'a révélé aucun décollement autour des attaches
mécaniques utilisées pour fixer le raccord en CFRP au longeron arritre de la derive; on
revanche, la majeure partie de Ja couche de calage qui sert & régler I'épaisseur du raccord en
CFRP était décollee.

Tous les fils de mise & la terre étaient fixés ot ne présentaient aucunc trace de brilure.
['extrémité avant de la tresse de métallisation colé gouverne de direction élail sérieusement
effilochée, & peu prés au niveau du boulon d'articulation. Le bras d'articulation présentait des
dommages causés par les débattements extrémes du raccord de charniére de la gouverne de
direction, déhatlements qul ont atteinl pratiguement 90° de chague cdre.

D'aprés les schémas du constructeur, lorsque le débattement de la gouverne de dircction est
de 45°. I'échancrure du carénage de bord d'attaque de la gouverne de direction vient heurter le
bras d'articulation. Pour un débattement de 60°, le raccord d'articulalion ciié gouverne de
direction vient heurter le bras d'articulation. A 84°. le panneau latéral de la gouveme de
direction vient heurter le panneau du bord de fuite de la dérive,

Aucun dommage n'a été constaté sur le bras d'articulation a I'endroit ol serait venu heurter
le carénage de bord d'attaque lorsque la gouverne de direction a aticint un débattement de 457
et aucun dommage n'a été relevé non plus sur le bord de fuite de lu dérive & I'endroit ou la
gouverne de direction serait venue buler alors que son débattement atteignait 847, I 'absence
de détérioration & ces endroits indique que les dommages causés par le débattement exiréme
d'un bord 4 l'autre g¢ sont produits apres la perte de la gouverne de direction ¢t qu'ils seraient
apparus tandis que la gouverne de direction atteignait un débattement de 60°. pour se propager
jusqu'a ce que le débattement de la gouverne de direction atteigne 90° environ.

Au niveau de la chamiére 6. les bras d'articulation cn métal ftaient fermement fixés au
raccord situé sur la face arriére de la dérive. ot le raccord ne présentait aucun signe de
dommage visible.

Les extrémités avant des bras d'articulation ne comportaient aucune indication de course
vers le haut. La ferrure d'articulation cité gouverne de direction était toujours lixée, de meme
qu'une petite partic du longeron de la gouverne de direction, mesurant enviren 15 cm de haut
sur 22 cm de laree. Le contrdle par ultrasons a révélé la présence d'un décollement autour des

6



CHAPITRE IV : MAINTENANCE

attaches mécaniques utilisées pour fixer le raccord en CFRP au longeron arrigre de la dérive.
Tous les fils de mise 4 la terre élaient 1ixés et ils ne présentaient aucune trace de brilure,

le boulon qui permet de fixer le coté gauche du bras d'articulation & la dérive élait
guasiment grippe.

Te bras darticulation a é1¢ endommagé par Ies débatiements extrémes de chague ¢dté de la
gouverne de dircction, précisément a l'endroit ou le raccord de charnire cété gouvernc de
direction est venu heurter le bras d'articulation; ces débattements ont atteint pratiquement 90°
de chaque coté, Les dommages ctaient moms graves que coux subis au niveau du bras
d'articulation 5.

Les schémas du constructeur indiquent que pour un débattement de la gouverne de
direction de 43°. l'échancrure du carénage du bord d'attaque de la gouverne de dircction vient
heurter le bras d'articulation. Lorsque le débattement atteint 70°, le raccord de charnicre cote
souverne de direction vient heurter le brag d'articulation. Lorsque le débattement aileint 847
le panneau latéral de la gouverne de direction vient heurter le panneau du hord de fuite de la
dérive,

Aucun dommage n'a éé constaté sur l¢ bras d'articulation, a |'endroit ob le carénage du bord
d'attaque serait venu heurter lors d'un débattement de gouverne de direction de 43°, et aucun
dommage n'a été observé non plus sur le bord de fuite de la dérive. a 'endroit o la gouverne
de direction serait venue buter alors que son débattemnent atteignait 84°,

L'absence de dommages & ces endroits indique que les dommages causés par les
débatiemnents extrémes se sonl produits aprés la perte de la gouverne de direction et quiils
seraient apparus au moment ot le débattement de la gouverne de direction atteignait 70, pour
se propager cnsuite jusqu'a ce que le débattement de la gouverne de direction alleigne environ
90°.

Au niveau de la charniére 7, le raceord de fixation en CFRP c61é dérive s'était rompu et s'était
détach,

IV.2.2.Dommages & lu gouverne de direction :

T2 2.1 Genéralitds:

Figure.lV.6: Vue de la dérive et des
restes de la gouverne de
direction - ciité gauche
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Comme il en sera question plus loin dans le rapport, une analyse subséquente a révélé que la
perte de la pouverne de direction en vol avait é1¢ progressive el, que le temps gue l'avion se
pose, la plus grande partic de la gouverne s'éait séparée de l'avion,

La figure.lV.7.montre 'empennage aprés l'arterrissage 4 Varadero. Les morccaux arraches
sont tombés dans l'océan et aucun n'a pu &tre récupéré. La nervure 0 est restée fixee, de méme
quune partie de longeron de la gouverne

de direction allant jusqu'au point d'articulation 4. Une petite partie des deux panneaux latéraux
dc la gouverne de dircetion est restée fixée au longeron, dans la zone situge entre les points
d'articulation 2 et 4, ainsi que dans le coin oi le longeron rejoint la nervare 0. Les cardnages
de bord dattaque situés entre les points darticulalion2 erd. et au-dessous du point
d'articulation 1. étalent toujours [ixés,

le carénage de bord d'attague entre les points d'articulation 1 et 2 s'est détache, et certaines
pitces étaient coincées entre la gouverne de direction et la dérive. Au niveau des points
d'articulation 5 el 6. de petits morceaux du longeron de la gouverne de dircetion sont restes
fixés au hras d'articulation. Au point darticulation 7, la ferrure d'articulation cow dérive a
c&dé, puis s'est détachée, ce qui fait qu'il ne restait rien de la gouverne de direction.

1V.2.2.2 Description détaillée des dommages a la gouverne de
direction :

La face avant du longeron de la gouverne de direction était plus propre au niveau des
points d'articulation. ce qui s'explique si les zones de charniére avaient ete netloyces cn vue
d'une inspection. La face arriére du longeron de la gouverne de dircetion était globalement
propre sur toute sa longueur, pour devenir 1épérement plus sale vers la partie inléricure.

Des traces de coulurcs orientées vers le bas el commengant au niveau des trous
d’allegmncznt ont ¢té constatées; celles-ci comrespondent & des taches causées habitucllement
en service par les coulures de liquide hydraulique. d'inhibiteur de corrosion ou d'autres
liquides.

Des taches sombres ont été observées a l'iniéricur des panneaux latéraux, 4 l'endroit ou les
boulons de renfort traversent les blocs en GFRP au niveau des points d'articulation. Ces
taches onl pris naissance au niveau des boulons, puis elles se sont propagees vers ¢ bas. Les
feuilles qui recouvrent habituellement les trous d'allégement disposés sur le longeron de la
gouverne de direction étaient absentes, et les traces de salelé presentes autour de chagque trou
d'allégement laissent penser que les feuilles ont di étre retirées longtemps avant I'cident.

I.a surface supérieure de la nervure () était trés sale. Aucune tache laissant supposet que du
liquide se serait accumulé dans la partie inférieure de la gouverne de direction n'a été décelée
a l'intéricur de la partie inférieure.

Tes trous d'évacuation de liquides et les voies de drainage situés a la partie inféricure de la
gouverne de direction n'étaicnt pas obstrués. Les alvéoles des nids d'abeilles ne présentaient
aucune tache laissant croire & la présence de liguide emprisonné: & noter qu'il restait peu
denids d'abeilles 4 imspecter

Lin examen de la section transversale du revétement externe de la gouverne de direction a
révélé la présence de 10 couches de peinture composées de pemture primaire. d'enduit.-
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antistatique, denduit d'apprét et de couche de finition. Une superposition de trois couches de
peinture suceessives a été constalée. Un caleul a permis de déterminer que la masse des deux
couches de peinture supplémentaires avoisinait les 19,3 kg, La masse totale d'unc gouverne de
direction avee le revétement standard par peinmire est d'environ 190 kg,

On a examiné la petite partie de gouvernc de direction restante a la recherche de lrace
d'impact avec du matériel de maintenance, des corps étrangers ou de dommage cause par une
mauvaise utilisation.

Scule une marque de meulage circulaire sur l'extérieur du panneau latéral droit a éte
relevée. Un examen de section transversale a permis de constater gue cette marque entamail
uniquement les premiéres couches de peinture et qu'il n'y avait ni dommage au niveau du
CIRP ni ternissement causé par la chaleur. Trois plaques de protection contre la foudre sont
disposées dans le sens de la corde, de chaque cOl¢ de la gouverne de direction. Sur la
gouverne de direction du C-GPAT. la plaque inférieure droite avait été remplacée lors d'une
opération de maintenance récente, en mai 2004, Seule une petite partie de cette plaque est
restée en place. et son extrémité brisée était recourbée vers I'avant. Une section du panneau
latéral situé au niveau de celle plague a été prélevée pour subir d'autres analyses en
laboratoire.

La feville de surface extéricure du panmeau latéral droit comportail une multitude de
petites marques de surface se propageant dans toutes les directions. Des marques similaires
ant été relevées sur un autre avion (numéro de série 600) dont la gouverne de direction avait
été inspectée et déclarée imlacte.

Une coupe transversale de ces marques, sur la gouverne de direction du C-GPAT. a révéle
qu'il Sagissait de criques avant pris naissance dans la peinture ¢t causées par une épaisseur de
peinture excessive Il a par la suite été constalé que lorsqu'une crique dans la peinture étail
paralléle au sens des fibres de CFRP, la erique pouvail se propager en profondeur dans la
matrice de la résine CFRP, Ces criques élaient limitées & la matrice ¢t clles n'ont pas déteriord
les fibres.

Les feuilles de surface en CFRP se sont séparées de I'dme en md d'abeilles, et cette
séparation s'est faite différemment selon qu'il sagissait d'une feuille de surface inténeure ou
extérieure. De maniére générale, les feuilles de surface intérieures se sont détachees du nid
d'abeilles de [agon trés nette & proximité de la ligne de jonetion. En revanche, les feuilles de
surface extérieures se sont détachées du nid d'abeilles en dentelles, et les décollements se sont
produits & ditférentes profondeurs dans le nid d'abeilles.

L'examen microscopique du décollement du revétement intérienr a démontré qu'il s'agissait
principalement de ruptures cohésives dans le plan de jonction & travers le menisque. Le nid
d'abeilles a été tellement endommagé durant l'incident qu'il n'a pas été possible de discerner
les dommages aux alvéoles du nid d'abeilles qui ont pu étre causés par le gel d'ean piegee. Au
niveau des actionmeurs, les lieuilles de surface intérieurcs en CIRP se sont deécollées en quatre
plis. Aucun cspace majeur n'a été repéré dans la zone d'application de la colle de jonction au
niveau des bordures des feuilles de nid d'abeilles.

Dans les zones ol un décollement s'est produit prés d'une jonction du mid d'abeilles, ce
décollement s'est Ie plus souvent manifesté 1a ot la densité du mid d'abeilles &tait plus faible,
et non dans le plan de jonction. Les vones de nid dabeilles exposées qui n'étaient plus
maintenues par le CFRP ont cu tendance & se diviser en une multitude de petits « doigts »
dans le sens de la corde, chacun mesurant environ 25 & 50 mm de largeur,
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La rupture du longeron de la gouverne de ditcction s'est produite juste au-dessus des
fixations de l'actionneur hydraulique. T'cxamen des fibres arrachées indique que le longeron
s'esl détaché a la fois vers le haut et vers larriére. La bande métallique située le long du
profilé en Z, au niveau du bord avant de chaque panneau latéral, s'est également rompue a cel
endroit, et l'examen a révélé qu'il sagissait d'une rupture ductile duc a une surcharge.

Figurel V.7 : Vue de la dérive et des restes de
la gouverne de direction - cdté
droit

La figure. 1V.7 montre que scule une petite partic de panneau latéral de gouverne de
direction est restée fixée entre les points d'articulation 1 et 2. Dans cclic zone, 1l est resté
davantage de nid d'abeilles du coté droit et davantage de revétement intérieur du cote gauche.
TLe joint assurant linterface entre les panneaux latéraux et le longeron, qui comporte des
attaches mécanigues aveugles, ne s'est pas rompu. et les attaches étalent intactes.

['examen des ruptures constalées au niveau du joint, entre le longeron avanl et les
panneaux latéraux, 1 montré que les panneaux latéraux ou unc partic des panneaux latéraux se
sont séparés vers |'extérieur. Sur toute la longueur du longeron de la gouveme de dircetion.
entre les points d'articulation 1 et 2, les profilés en Z ont cédé et se sont détachés, de méme
gue le pannean latéral de chagque coté, Te carénage du bord de fuite étant fixe aux profilés
en 7. on comprend pourquoi ce carénage manquail dans cette partie. Les raccords de fixation
métalliques de I'actionneur au niveau des charniéres 2. 3 et 4 n'ont présenté aucun signe de
dommage, de déformation ou de desserrage.

Le joint situé enire les panneaux latéraux et la nervure 0, qui comporte des attaches
mécaniques aveugles, n'a pas céde, et les attaches étaient intactes, Une marque de Irottement
en travers de la partie supéricure de la nervure 0, compatible avec la section rompue du
panneau latéral pauche qui s'est déplacde vers la droite et vers le has, a ét¢ constatée. 1 est
resté davantage de profilé en Z au niveau de la sépatation du panneau latéral gauche que du
coté droit, Les orifices des attaches ont él¢ arrachés selon un mouvement orienté vers le bas,
ce qui laisse penser que le panneau latéral gauche ou une partie du panncau latéral s'est
détaché de la nervure 0 selon une trajectoire allant vers le bas ou vers 'extérieur. Le panneau
latéral gauche a également subi un dommage par compression, ce qui indique que le

revétement intérieur s'est déplacé vers le bas durant la séparation, Une rupture décelée dans

"
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les restes du profilé en Z monire que le revitement extérieur s'est déplacé vers l'exterieur
pendant la séparation.

Au niveau de la séparation du panncau latéral droil, une section de profilé en Z s'est rompue
et détachée. Des marques ont €€ relevées sur le bord en CFRP qui ¢tait toujours en place. ct
leur espacement coincide avec celui des attaches mécaniques manguantes. Ces marques
laissent penser que l¢ panncau latéral droil ou une partie du panneau latéral s'est detache dans
un mouvement vers le haut. L'examen de ce méme panneau latéral a moniré qu'il s'était separé
de la nervure () lors d'une rupture en flexion sous tension.

[ es bandes métalliques disposées le long du profilé en Z ont cédé en raison d'unc surcharge,
une combinaison de lension et de flexion dirigée vers l'extérieur. Le revétement €lail gondolé
sur chaque panncau latéral, ce qui s'explique par le déplacement de la nervure 0 vers le haul.

Tne crigue a également €ié décelée a lextrémité de la nervure 0, dont I'orientation ¢confirme
que eetie nervure @ él¢ tordue vers la droite.

L'examen des autres gouvernes de direction, réalisé dans le cadre de l'inspection visant
lensemble de la flotte suite a lincident du 8 mars 2005, a permis de constater unc
détérioration du panneau laréral, au niveau des points de levage eof des atlaches du bord de
fuite. Aucune de ces parties n'avant été retrouvée sur la gouverne de direction du C-GPAT, 1l
n'a pas été possible de les examiner. De méme, étant donné que toute l'extrémité supérieure de
la gouverne de direction n'a pas ¢té récupérée, la zone située autour du dommage causc par
la foudre en 1997 n'a pas pu élre examinée,

Seule une petite partie du longerom de gouverne de direction au niveau de la charniére 5,
soit environ 23 em de haut sur 26 em de large, est restée en place. La surface inferieure de la
section de longeron englobait le rebord d'un trou d'allégement,

la plaque de renfort arriére éail toujours fermement fixce au longeron, ot toutes ses
attaches étaient en place et visiblement infactes. la séparation entre le nid d'abeilles et le
revétement en CFRP a principalement touché le nid d'abeilles a diverses profondeurs, mais
pas le long de la ligne de jonetion nid d'abeilles/CFRP. Sur la surface avant du longeron. la
ferrure d'articulalion ¢61¢ pouverne de direction s'est rompue, Cette surface est typique d'une
rupture causée par une surcharge en traction-flexion sans (race de fatipue, T'analysc
métallurgique a révélé que les ferrures Stajent fabriquées dans un alliage d'aluminium et selon
un traiterment thermique approprnd,

Seule une petite partie du longeron de gouverne de direction au niveau de la chamicre 6,
soit environ 15 cm de haut sur 22 cm de large. est restée en place. Ta surface inférieure de la
section de longeron englobait le rebord d'un trou d'allégement.

La plague de renfort amriére était toujours fermement fixée au longeron. et loules ses
attaches élaient cn place et visiblement intactes. La séparation entre le nid d'abeilles et le
revétement en CFRP a principalement touché le nid d'abeilles & diverses profondeurs, mais
pas le long de la ligne de jonetion nid d'abeilles’/CFRP. Sur la surface avant du longeron, la
ferrure d'articulation cété gouverne de direction s'est rompue, La surlace cn question est
typique d'une rupture causée par une surcharge en traction-flexion sans frace de [aligue.
L'analvse métallureique a permis de conclure que les ferrures étaient fabriquées dans un
alliage d'aluminium et selon un traitement thermiyue approprie,
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Conclusion .

Au ferme de cetie Sude qui nous a &€ soumise dans le cadre de memonre de la fin d'éude
MOUS AVORns Concenind tous nos efforts sur la partie « énde technologigue et fonctionnelle du
stabilisateur vertical ».

La svnthése de cette émde condnit 4 la conclusion générale suivanie. On a consiaié que Ia
struciure du stabilisatecur venical de cet adropef est compliquee. De méme que pour son
controle et pour les exigences demandées 4 assurer un bon fonctionnement dans les melleures
conditions. Aussi, s2 maintenance nécessite un enireticn permanant, un persomnel quatific¢ ot
dies outils spécimm

Nous avons également sppris utilisasion des différems documents de mainienance qui
gérent la mainkenance programmee ¢t non programmée de la strecture,

1a maintepance du stabilisateur vertical de cet avion est une nouvelle geépémation de
conception, sa facilité de maintenance en piste ¢st duc & sa haute fechnologie ot a sa fiabilité
de réparation spite @ noovesux systémes d'indication qui permet an pilote et au lechnicien
de localiser Ia panne.

Nous esperons quse nous avons atleint notre but.

\\H‘EE .



LISTE 'ABREVIATION

AMM : Aircraft Maintenance Manuel.
BIT; Built In Test.
BUS: Barre.
CMM: Component Maintenance Manuel.
CMC : Centrol Maintenance Computer.

CPU : Unité Centrale de trailemenl.
CRM : Compte Rendu Matériel.

EIVMU : Engine Inter face Vibration Monitoring Unit.
MTD : Modulateur d'Impulsions en Durée,
LGCIU : Landing Gear Computer Inter face Unit.
MFC : Multi-Fonction Computer.
SDAC: System Data Acquisition Concentrator.

WHCP: Window Heat Control Pannel,
WHCU: Window Heat Control Unit.
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